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RE´SUME´
La de´termination des de´rive´es de stabilite´ pour l’ensemble de l’enveloppe de vol graˆce
a` la me´canique des fluides nume´riques (CFD) est l’un des prochains grands de´fis de l’ae´ro-
dynamique nume´rique externe. Pour rester compe´titifs, les constructeurs ae´ronautiques se
tournent de plus en plus vers la CFD afin d’obtenir les pre´cieuses donne´es ae´rodynamiques
dans le but d’ame´liorer la qualite´ de leurs produits tout en re´duisant les de´lais et les couˆts de
de´veloppement. Cependant, la me´thode nume´rique a besoin d’e´voluer afin d’assurer une fiabi-
lite´ e´leve´e pour re´pondre aux besoins des constructeurs et diminuer les essais en souﬄerie. La
pre´sente e´tude se donne pour but d’e´valuer le potentiel d’une me´thode CFD 3D haute-fide´lite´
dans la de´termination du comportement ae´rodynamique d’un avion en incidence et en lacet.
La me´thodologie comple`te aboutissant a` l’obtention des coefficients de stabilite´ statique y
sera de´veloppe´e afin de comparer les re´sultats aux donne´es expe´rimentales. Les diffe´rentes
e´tapes de la me´thode seront pre´sente´es incluant : le traitement de la ge´ome´trie, le proces-
sus de maillage et la re´solution par un solveur CFD commercial. Les points importants a`
suivre afin d’obtenir une fide´lite´ e´leve´e y seront aussi de´veloppe´s ainsi que la phase de ve´ri-
fication et validation. L’ensemble des re´sultats sera pre´sente´ de fac¸on brute ainsi qu’a` l’aide
d’une me´trique d’erreur afin d’e´valuer la pre´cision de la pre´sente me´thode. Dans un premier
temps, celle-ci sera applique´e sur un cas de validation de la litte´rature : le Drag Prediction
Workshop II avec l’e´tude du DLR-F6. Les cas tests incluant une e´tude a` CL constant ainsi
qu’un balayage en incidence seront recre´e´s. Ensuite, la me´thode sera applique´e sur un avion
de recherche : un Bombardier Research Aircraft. Les diffe´rentes associations de composantes
sur le fuselage incluant l’aile, la nacelle et l’empennage vertical seront e´tudie´es en balayage
d’incidence et de lacet a` faible nombre de Mach. L’e´tude conclura ensuite sur le potentiel
d’une telle e´tude par rapport a` son couˆt de de´veloppement dans les cas de recherche pre´sente´s
ici.
vABSTRACT
The evaluation of stability derivatives within the entire flight domain through the use of
Computational Fluids Dynamics is one of the next challenges of numerical external aerody-
namics. To remain competitive, aircraft manufacturers are increasingly turning to CFD to
provide aerodynamic data in an effort to increase the quality of their products while reducing
the development turnaround time and costs. However, the numerical analysis need to evolve
to insure a higher fidelity and meets the need of the aircraft manufacturers and decrease
wind-tunnel experiments. The present study aims to estimate the potential of a high-fidelity
3D CFD analysis in the determination of the aerodynamic behavior of an airplane in in-
cidence and yaw. The complete methodology to obtain the static stability coefficients will
be developed and the results compared with the experimental data. All the phases of the
methodology will be presented including: the treatment of the geometry, the meshing process
and the flow solving by a commercial CFD software. Important points to obtain a high-fidelity
will also be developed as well as the verification and validation phase. The results will be
presented as raw as well as with an error metric in order to estimate the accuracy of the
current method. First, it will be applied on a validation case from the literature: the Drag
Prediction Workshop II with the study of the DLR-F6. The test cases including a study
at fixed CL as well as an incidence sweeping will be recreated. Then, the methodology will
be applied to a Bombardier Research Aircraft. The various associations of components on
the fuselage including the wing, the nacelle and the tail will be studied in incidence and yaw
sweepings. The study concludes on the potential of such study with regard to its development
costs in the cases presented here.
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1CHAPITRE 1
INTRODUCTION
1.1 Contexte the´orique
1.1.1 Notions d’ae´rodynamiques et coefficients
En ae´ronautique le comportement d’un avion est re´gi par les forces qui s’y appliquent :
gravite´, pousse´e, moteur et forces ae´rodynamiques. Les forces ae´rodynamiques globales sont
caracte´rise´es par les coefficients de portance CL, traˆıne´e CD et tangage CM [2, 3].
Dans le but d’analyser un avion, l’e´volution de ces coefficients pour toutes les phases de vol
(de´collage, croisie`re, atterrissage) doit eˆtre connue.
Ces coefficients varient en fonction des variables d’e´tat qui caracte´risent le mouvement de
l’avion par rapport a` un re´fe´rentiel inertiel : la vitesse V, la vitesse angulaire ω, l’incidence
(α), le lacet (β) et le roulis (γ), ... et leurs diffe´rentes variations temporelles.
Pour exprimer une variation dans ces coefficients ∆Ci en fonction des autres parame`tres qui
les de´finissent, on utilise commune´ment le mode`le suivant faisant apparaˆıtre les variations des
variables d’e´tat de l’avion que sont l’incidence α, le moment de tangage q et leurs de´rive´es
temporelles α˙ et q˙
∆Ci = Ciα∆α︸ ︷︷ ︸
(1)
+
l
V
Ciqq︸ ︷︷ ︸
(2)
+
l
V
Ciα˙α˙ +
(
l
V
)2
Ciq˙ q˙︸ ︷︷ ︸
(3)
(1.1)
ou` i repre´sente la force conside´re´e : L : Lift, la portance, D : Drag, la traˆıne´e, M : Moment.
Dans cette e´quation, le terme (1) repre´sente les effets statiques de la perturbation, le terme
(2) les effets dynamiques stationnaires et le terme (3) la partie dynamique instationnaire. Ce
mode`le d’e´quation se transporte ensuite suivant toutes les variations pouvant survenir sur les
variables d’e´tat du syste`me.
Le concept de de´rive´es de stabilite´, depuis leur introduction par Bryan en 1911, se pre´sente
dans leur formulation courante sous la forme :
Ciλ =
∂Ci
∂λ
(1.2)
ou` i repre´sente la force conside´re´e et λ n’importe quelle variable d’e´tat qui de´crit le mou-
vement. Les de´rive´es de stabilite´ Ciλ te´moignent de la variation line´aire qui existe entre les
2forces ae´rodynamiques et les variables principales du syste`me.
Pour des mouvements a` basse vitesse avec de faibles variations dans les variables d’e´tat,
la connaissance des de´rive´es de stabilite´ statiques suffit a` mode´liser le comportement ae´rody-
namique de l’appareil et la re´partition des forces en pre´sence. Cependant lorsque l’amplitude
du mouvement devient plus importante, la connaissance des de´rive´es de stabilite´ dynamiques
devient indispensable[4]. L’acce`s au de´rive´es de stabilite´ dynamiques requiert une e´tude bien
plus approfondie du comportement d’un appareil. La mise en place de simulations instation-
naires devient alors ne´cessaire. C’est pourquoi celles qui nous inte´ressent ici et qui seront
principalement de´veloppe´es dans cette recherche sont les de´rive´es de stabilite´ statiques par
rapport a` l’incidence et au lacet : CLα, CLβ, CDα, CDβ, CMα, CMβ.
1.1.2 Proble´matique
A` l’heure actuelle, les constructeurs disposent de nombreux moyens pour acce´der a` ces
coefficients : les essais en vol restent le meilleur moyen pour connaˆıtre le comportement d’un
avion, mais ceux-ci ne´cessitent la production d’un mode`le a` taille re´elle et procurent des
retours sur le design plus tard dans la ligne de fabrication ; les essais en souﬄerie sont pour
leur part plus avantageux, car ils permettent d’avoir des retours plus toˆt dans la phase de
design, mais sont soumis a` de nombreuses difficulte´s relatives aux conditions de vol qu’il
est ne´cessaire de recre´er. Les re´sultats sont souvent limite´s par des vitesses en amont et des
nombres de Reynolds trop bas et doivent eˆtre extrapole´s aux conditions de vol.
Devant faire face a` toutes ces difficulte´s, les constructeurs se tournent de plus en plus
vers les me´thodes nume´riques plus faibles en couˆts et permettant d’intervenir plus toˆt dans
la phase de design de l’avion. Pour y parvenir les constructeurs disposent actuellement de
plusieurs outils qui se distinguent selon leur degre´ de pre´cision et leur facilite´ de mise en place
[5] :
– La me´thode analytique : cette me´thode a` tre`s faible couˆt, mais a` tre`s basse fide´lite´
(Roskam [6]) fait re´fe´rence dans ce domaine et est indispensable dans la phase de de-
sign conceptuel.
– La me´thode Vortex Lattice (VML) : de moyenne fide´lite´ et qui seconde souvent l’ana-
lyse analytique afin de corroborer la pertinence de celle-ci. Par sa simplicite´ de codage,
elle posse`de une pre´cision acceptable et offre de bons re´sultats par rapport au temps de
mise en place mais ne prend pas en compte les effets compressibles et visqueux [5, 7, 8, 9].
3– Enfin, la re´solution des e´quations de la me´canique des fluides par la me´thode nume´rique
(Computational Fluid Dynamics (CFD)) graˆce aux e´quations d’Euler et de type RANS
(Reynolds-Averaged Navier–Stokes) : une me´thode de fide´lite´ moyenne a` haute de plus
en plus utilise´e par les constructeurs.
La dernie`re branche se scinde encore en plusieurs axes d’e´tudes qui se distinguent selon
leur degre´ de pre´cision directement proportionnel au temps de mise en place et de calcul.
On y voit de plus en plus se de´velopper les logiciels de conception assiste´e par ordinateur des-
tine´s entie`rement a` la mode´lisation et l’e´tude ae´rodynamique d’un avion, ceux-ci permettent
de ge´ne´rer un mode`le 3D (CAD) de l’appareil a` partir des performances et des objectifs a`
atteindre. Ils comprennent ge´ne´ralement des modules de stabilite´-controˆle (S&C), de perfor-
mance et de CFD basse-fide´lite´ afin d’obtenir les caracte´ristiques ae´rodynamiques ge´ne´rales
de l’appareil par la re´solution des e´quations d’Euler [10, 11, 12].
Meˆme si ces logiciels offrent une solution tout-en-un satisfaisante en design conceptuel,
la conception du CAD de l’appareil reste e´le´mentaire et l’e´tude ae´rodynamique ne permet
que d’avoir une appre´ciation des re´actions de l’appareil en terme de stabilite´. C’est pourquoi
les constructeurs ae´ronautiques ont de plus en plus recours a` la re´solution des e´quations de
RANS pour l’e´tude en S&C d’un nouvel appareil [13, 14].
Dans cette optique, la mise en place d’une e´tude CFD haute-fide´lite´ est le compromis ide´al
entre les essais nume´riques basse-fide´lite´ et les essais en vol haute-fide´lite´. Elle permet de
ge´ne´rer l’ensemble des coefficients de vol pour la nouvelle ge´ome´trie sans la production du
moindre prototype et ainsi e´conomiser des sommes conside´rables dans le budget de produc-
tion.
Base´e sur la cre´ation d’un mode`le CAD de grande pre´cision, qui sera ensuite directement
utilise´ par les inge´nieurs pour la cre´ation des sche´mas de production, elle repose sur la ge´-
ne´ration de maillages suffisamment pre´cis pour re´soudre les e´quations RANS par les logiciels
de CFD adapte´s et leur utilisation dans les diffe´rentes conditions de vol afin d’obtenir la base
de donne´es ae´rodynamique comple`te de l’appareil. Ces me´thodes doivent eˆtre capables de
re´soudre les interactions complexes fluide/structure, les effets visqueux et les phe´nome`nes de
turbulence afin de rendre compte avec la pre´cision maximale des forces ae´rodynamiques en
pre´sence.
Les bases de donne´es ne´cessaires en S&C couvrent une large plage de conditions et simu-
ler l’ensemble des conditions en vol dans le cadre d’une e´tude CFD demanderait un temps
conside´rable, notamment dans la de´termination des de´rive´es de stabilite´ dynamiques. C’est
4pourquoi les chercheurs tentent encore a` l’heure actuelle de mettre au point des techniques
d’extrapolation permettant de ge´ne´rer l’ensemble de la base de donne´es graˆce a` la connais-
sance de quelques points particuliers [14, 15, 16, 17, 18, 19, 20, 21] ou encore de re´duire le
temps de calcul pour chacune de simulations [22, 23].
La re´solution directe de l’ensemble des de´rive´es de stabilite´ dynamiques reste un de´fi qui
a` l’heure actuelle n’est pas pre`s d’eˆtre franchi. Pourtant, de plus en plus de recherches y sont
consacre´es d’anne´e en anne´e. En S&C, il est pertinent de re´aliser des e´tudes sur l’ensemble
des configurations d’un meˆme appareil afin d’e´valuer l’apport be´ne´fique ou ne´gatif de chacune
des composantes au fur et a` mesure de leur installation. Cette me´thode, dite du component
build-up, fut de´veloppe´e en premier lieu par Roskam [6] et repose sur le principe selon lequel
chacune des forces ae´rodynamiques provient de l’addition des forces ge´ne´re´es par chaque sec-
tion de l’appareil :
Ci = Cifuselage + Ciailes + Ciempennage + Cinacelles + Ciinteractions (1.3)
En souﬄerie, l’interaction avec la maquette permet de rapidement modifier la configura-
tion de l’appareil et facilite l’utilisation de cette approche. Pourtant, celle-ci reste encore tre`s
peu e´tudie´e dans le cadre d’e´tude CFD haute-fide´lite´. Bien que pre´sentant de nombreux avan-
tages comme la capacite´ de valider les re´sultats nume´riques a` chaque phase de l’e´tude [24, 25],
elle reste tre`s couˆteuse en termes de calculs : elle ne´cessite de ge´ne´rer des maillages pour les
diffe´rentes configurations de l’appareil et de re´soudre les e´coulements dans l’enveloppe de vol
conside´re´e pour toutes ces configurations. Elle a aussi l’avantage de permettre de valider la
me´thode nume´rique a` chaque e´tape de l’e´tude en testant tout d’abord le maillage et la re´solu-
tion RANS sur une configuration simple comme le fuselage isole´ ou le fuselage/aile et ensuite
d’e´tudier les configurations plus complexes comme celles contenant le moteur ou l’empennage.
A l’heure actuelle, tre`s peu d’e´tudes nume´riques e´tudient des configurations comple`tes,
c’est-a`-dire fuselage/aile/nacelle/empennage, en CFD-RANS. Dans la litte´rature, nombreux
sont ceux qui ont e´tudie´ des configurations Fuselage/Aile en CFD-RANS, allant parfois jus-
qu’a` ajouter soit l’empennage ou la nacelle. D’autres abordent des configurations comple`tes
en CFD-Euler. Dans la majeure partie des cas, ces e´tudes sont toujours en balayage d’inci-
dence et tre`s peu abordent des balayages en lacet. Le tableau 1.1 re´sume quelques-unes des
publications sur les e´tudes CFD et montre l’originalite´ de la pre´sente e´tude.
5Tableau 1.1 Niveau de recherche de quelques e´tudes CFD a` l’heure actuelle.
Geometrie Configuration Solveur Simulations
DPWI (1995)[26] DLR-F4 WB
RANS Incidence
DPWII (2002)[27] DLR-F6 WB/WBN
RANS Incidence
DPWIII (2005)[28] DLR-F6 WB
RANS Incidence
DPWIV (2008)/
V (2012)[29]
CRM WBT
RANS Incidence
E´tude courante BRA
B/WB/WBN
WBT/WBNT
RANS Incidence
et lacet
Dans le cadre de ce projet, le potentiel d’une me´thode CFD statique haute-fide´lite´ en
S&C avec une approche incre´mentale (component build-up) sera e´value´e. Elle sera de´velop-
pe´e sous la suite de logiciel ANSYS ICEM/Fluent et ses re´sultats compare´s a` des donne´es
expe´rimentales sur un prototype d’avion issu de l’industrie.
Ce projet a e´te´ confie´ a` la Chaire de Recherche Industrielle CRSNG J. A. Bombardier-
Pratt & Whitney Canada en Inte´gration du Design pour l’Efficacite´ des Avions (IDEA), cre´e´e
afin de de´velopper la prochaine ge´ne´ration de me´thodes de design inte´gre´s applicables a` la
conception d’avions plus efficaces.
61.2 Objectifs et approche
La me´thode de´veloppe´e permettra d’e´valuer la fide´lite´ d’une me´thode de CFD en re´so-
lution des e´quations de type RANS en utilisant la suite de logiciels ANSYS. Elle sera tout
d’abord mise en œuvre et valide´e avec les re´sultats du Drag Prediction Workshop II (DP-
WII) sur la configuration du DLR-F6 puis sur un Research Aircraft de Bombardier (BRA),
avec comme support un ensemble de re´sultats expe´rimentaux provenant d’essais en souﬄerie.
L’ensemble des essais produira une matrice de re´sultats pour une phase de vol de´termine´e : le
vol a` faible vitesse, ou` l’avion sera soumis a` diffe´rentes combinaisons d’incidence et de lacet
afin de de´terminer son comportement ae´ronautique et les de´rive´es de stabilite´ de cette phase
de vol. La fide´lite´ de la me´thode sera valide´e par des re´fe´rences a` la litte´rature soulevant les
points importants a` prendre en compte lors d’une re´solution CFD et soutenue par une e´tude
de re´fe´rence, le DPW2. Enfin, les re´sultats seront pre´sente´s sur les diffe´rentes simulations
re´alise´es et compare´s a` des donne´es expe´rimentales a` l’aide d’une me´trique de validation.
La se´paration des diffe´rentes composantes de l’avion sur le BRA : fuselage, aile, nacelle et
empennage permettra quant a` elle de mettre en avant la contribution de chaque composante
de manie`re empirique afin d’e´valuer le potentiel de la me´thode du ”component build-up” nu-
me´rique.
1.2.1 Mise en place du calcul CFD
Ce projet sera base´ sur la mise en place d’un calcul CFD de haute-fide´lite´ avec la ge´ne´-
ration de maillages et leur utilisation dans la re´solution des e´quations de type RANS. Pour
valider le calcul CFD, les diffe´rentes composantes qui constituent un maillage efficace ainsi
qu’un calcul CFD exploitable seront identifie´es et e´tudie´es afin de re´pondre aux crite`res de la
re´solution nume´rique. Le bon de´roulement de ce projet repose donc sur la mise en place de
cette me´thode afin d’en e´tudier son potentiel. Pourtant, il n’existe encore aucune me´thode
re´fe´rence´e dans la litte´rature assurant de sa validite´ exhaustive ou des techniques assurant la
qualite´ d’un maillage ou les parame`tres permettant d’obtenir des re´sultats exacts en re´solu-
tion d’e´coulement nume´rique. Il existe cependant des directives publie´es dans la litte´rature
de la me´canique des fluides nume´rique qui permettent d’eˆtre le plus rigoureux possible dans
la mise en place d’un calcul CFD. Celles-ci sont de´veloppe´es dans la section Ve´rification et
validation.
En ce qui concerne le maillage, la technique utilise´e ici sera celle du maillage structure´ par
bloc base´ sur le placement manuel de blocs autour de la ge´ome´trie e´tudie´e. L’approche utilise´e
et de´veloppe´e ci-apre`s repose sur des techniques ame´liore´es par rapport a` celles de´veloppe´es
7dans le manuel d’utilisateur de ICEM [30] ainsi que les tutoriels associe´s [31]. D’autres para-
me`tres viendront seconder la qualite´ du maillage comme le calcul de la taille de la premie`re
maille afin d’obtenir une re´solution de la couche limite repre´sentative de la re´alite´ ainsi qu’une
e´tude de convergence du maillage. Les directives contenues dans le pre´ambule du DPWII [27]
ainsi que les retours sur les diffe´rents Workshops [32] permettront quant a` elles de s’assurer
d’une validite´ accrue du maillage et des re´sultats obtenus.
Le choix des conditions limites sous Fluent fera lui aussi appel a` l’expe´rience de l’utilisateur
ainsi qu’a` la litte´rature. Mis a` part les parame`tres de l’e´tude dicte´s par les essais en souf-
flerie, les parame`tres nume´riques a` imple´menter dans le logiciel comme le choix de mode`les
de turbulence ou le sche´ma de re´solution seront choisis parmi ceux ayant fait leurs preuves.
Des articles de la litte´rature viendront seconder ces choix notamment ceux de Rumsey et
Spalart [33, 34] dans l’application de parame`tres performants dans les mode`les de turbulence
Spalart-Allmaras et k-ω SST [35].
1.2.2 Ve´rification et validation
Ce projet se donne pour objectif d’e´valuer la capacite´ d’une me´thode CFD a` pre´dire avec
pre´cision les caracte´ristiques ae´rodynamiques d’un avion pendant les diffe´rentes phases du
vol et celle-ci ne pourrait eˆtre conside´re´e comme acceptable sans une phase de ve´rification et
de validation indispensable maintenant a` l’approbation des re´sultats [36, 37]. De nombreuses
me´thodes existent maintenant dans la litte´rature et certaines font foi en termes de validation
et ve´rification notamment celles de Roache [38], de l’AIAA [39] et de l’ASME [40]. Cette
me´thode doit reposer sur des crite`res de rigueur et de pre´cision dans le choix des parame`tres
d’entre´e qui permettront d’attester de la valeur physique re´elle des re´sultats produits. Pour
valider la me´thode CFD de´veloppe´e dans la pre´sente e´tude, les diffe´rents parame`tres seront
confronte´s aux crite`res d’e´valuation des articles soumis au Journal of Fluids Engineering [41]
permettant notamment d’e´valuer les incertitudes de discre´tisation de la re´solution nume´rique
a` partir de l’extrapolation de Richardson ne´cessitant 3 niveaux de maillages au minimum. La
convergence en maillage sera aussi de´montre´e par des me´thodes reconnues [42] afin d’attester
de l’inde´pendance des re´sultats par rapport au niveau de raffinement. Base´e sur l’utilisation
d’un code commercial depuis lors reconnu sur la sce`ne CFD, il n’est pas ne´cessaire dans la
validation de de´velopper les e´quations utilise´es par Fluent ni meˆme les approximations re´ali-
se´es par celui-ci, car le code imple´mente´ a depuis e´te´ teste´ et approuve´ par la communaute´.
Enfin, tel que recommande´ dans les directives du Journal of Fluids Engineering [41], le cas
du DPW2 sera le point de re´fe´rence de la me´thode et attestera de sa pre´cision et les re´sultats
8expe´rimentaux fournis par Bombardier viendront seconder les re´sultats CFD obtenus sur le
BRA. Les donne´es sur le BRA e´tant moins fiables que ceux pour le DPW2, les re´sultats seront
pre´sente´s graˆce a` une me´trique d’erreur de´veloppe´e par Oberkampf [43] teste´e et de´montre´e
efficace sur deux cas de CFD de la litte´rature et donnant une bonne repre´sentation de l’erreur
entre mesures expe´rimentales et mesures nume´riques.
9CHAPITRE 2
OBJECTIFS
2.1 Objectifs Ge´ne´raux
Le but de ce projet est de de´velopper une me´thode de CFD permettant le calcul des
de´rive´es de stabilite´ sur un avion complet a` partir d’une ge´ome´trie 3D. Nous visons une
pre´cision de haute-fide´lite´ afin d’e´valuer le potentiel des me´thodes nume´riques courantes
pour les applications en terme de stabilite´-controˆle. La me´thode doit eˆtre de´veloppe´e sous la
suite de logiciels ANSYS et comprendra :
1. une me´thode de cre´ation de maillage sous le logiciel ICEM,
2. la mise en place du calcul, c’est-a`-dire la de´termination des parame`tres optimaux, sous
Fluent,
3. l’e´laboration d’une me´thode de post-traitement des calculs afin d’obtenir les de´rive´es
de stabilite´.
Cette me´thode devra avant tout eˆtre teste´e et valide´e sur un cas de la litte´rature : le DPWII
[1]. Ce cas de recherche e´labore´e conjointement par la NASA et l’AIAA afin de mettre en
commun des connaissances de re´solution en me´canique des fluides nume´riques. Elle gravite
autour de l’e´tude d’une configuration cre´e´e par la NASA et DLR : le DLR-F6 qui e´voluera par
la suite pour les Workshops suivants en un Common Research Aircraft (CRA). Les re´sultats
pour cette configuration proviennent des diffe´rents Workshops pour lesquelles des compagnies
ae´ronautiques ainsi que des groupes de recherche ont participe´ et publie´ leurs propres re´sultats
issus de logiciels, me´thodes et architectures diffe´rents.
Une fois la me´thode valide´e par les crite`res cite´s a` la section Ve´rification et validation, celle-ci
devra eˆtre applique´e et adapte´e a` un avion de recherche fourni par Bombardier Ae´ronautique.
Le BRA servira a` la fois de cas d’application pour ce projet, mais aussi de validation de
re´sultats pour la compagnie.
Ces coefficients devront pouvoir eˆtre obtenus avec la meˆme base de calcul pour les diffe´rentes
configurations du meˆme avion.
Pour rendre compte des re´sultats, les coefficients ae´rodynamiques, ainsi que les de´rive´es de
stabilite´, seront repre´sente´s en fonction de la plage d’incidence ou de lacet conside´re´e ainsi
qu’avec une me´trique de validation qui rendra compte de l’erreur moyenne entre les donne´es
de re´fe´rences et les re´sultats nume´riques. Dans le cas du BRA, la majorite´ des re´sultats sera
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pre´sente´e graˆce a` la me´trique d’erreur ou bien sans axe chiffre´ afin de respecter la proprie´te´
intellectuelle du mode`le fourni par Bombardier Ae´ronautique.
2.2 Objectifs Spe´cifiques
1. De´velopper un maillage structure´ sur le DLR-F6 pour les configurations Body/Wing-
Body(WB) sous Ansys ICEM. Le meˆme zonage (blocking 1) devra eˆtre utilise´ pour
obtenir diffe´rents niveaux de raffinement du maillage afin d’en e´tudier la convergence et
la pre´cision. Il devra posse´der un maillage suffisamment fin pour re´soudre la sous-couche
visqueuse de la couche limite, respecter un ratio d’e´lancement des mailles infe´rieur a`
1.2 et posse´der une qualite´ ge´ne´rale (crite`re ICEM) supe´rieure a` 20%.
2. De´velopper un sche´ma de re´solution sous Fluent comprenant l’ensemble des parame`tres
ne´cessaires a` l’obtention de la meilleure pre´cision possible. Comparer et de´terminer le
mode`le de turbulence offrant les re´sultats les plus pre´cis en comparant aux re´sultats
expe´rimentaux. Le maillage devra ici eˆtre valide´ d’une part par la ve´rification interne
du logiciel, mais aussi par sa vitesse de convergence qui doit rester raisonnablement
rapide par rapport a` la pre´cision attendue ainsi que par la validation des y+.
3. E´tudier la convergence en maillage, attester de la convergence du calcul au niveau
des re´sidus et des grandeurs caracte´ristiques comme les coefficients ae´rodynamiques et
proce´der a` la ve´rification des autres crite`res de validation du calcul CFD.
4. Cre´er un syste`me de post-traitement des donne´es de l’e´coulement capable d’exploiter
chacune des configurations. La ge´ne´ration de scripts d’automatisation sera un point
essentiel a` la diminution du temps d’exploitation et de traitement des donne´es. Les
scripts seront ge´ne´re´s en Matlab de par sa simplicite´ d’imple´mentation, mais celui-ci
devra permettre d’obtenir des donne´es facilement exploitables dans d’autres logiciels
qui seront utilise´s pour le post-traitement comme Tecplot et CFD-Post.
5. Valider la me´thode pre´ce´dente graˆce a` la proce´dure de Ve´rification/Validation de l’AIAA
et de l’ASME ainsi qu’en comparant les coefficients obtenus avec ceux disponibles dans
les banques de donne´es de la NASA pour le DPWII et modifier la me´thode en conse´-
quence.
6. Transposer la me´thode sur le BRA :
– Adapter la ge´ome´trie sous CATIA V5 afin de la rendre compatible avec une e´tude
CFD, c’est-a`-dire lisser toutes les surfaces, supprimer les appendices non indispen-
sables a` une e´tude de stabilite´-controˆle (par exemple flaps, flaptracks, ...), boucher
1. Issu de l’anglais de´signant la technique de maillage consistant a` placer des blocs eux-meˆmes ge´rant la
disposition des mailles sur les axes de l’espace.
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toutes les imperfections de la ge´ome´trie et prolonger les surfaces afin qu’elles soient
toutes se´cantes entre elles. Une fois nettoye´es, exporter sous format Initial Graphics
Exchange Specification (IGES) les 5 configurations qui seront e´tudie´es :
Isolated-Fuse (IF), Wing-Body (WB), Wing-Body-Tail (WBT), Wing-Body-Nacelle
(WBN), Wing-Body-Nacelle-Tail (WBNT).
– De´velopper une se´rie de maillage avec un zonage initial sur le IF permettant de la
faire e´voluer a` chaque nouvelle composante ajoute´e.
– Appliquer la re´solution Fluent valide´e au cas pre´ce`dent et proce´der a` la Ve´rification/-
Validation.
– Effectuer le post-traitement afin de comparer les re´sultats expe´rimentaux fournis par
Bombardier sur le BRA.
12
CHAPITRE 3
ME´THODOLOGIE
3.1 De´roulement de la recherche
3.1.1 Modification de la ge´ome´trie
Le point d’entre´e de la me´thode CFD est la ge´ome´trie, ge´ne´ralement sous forme de fichier
nume´rique CAD. Celle-ci est ensuite retravaille´e et nettoye´e sous le logiciel de design nume´-
rique CATIA afin d’adapter la ge´ome´trie a` une e´tude nume´rique et faciliter le processus de
maillage. Les diffe´rentes surfaces sont soit bouche´es, par exemple a` l’emplacement des aile-
rons qui ne sont pas e´tudie´s ici ou d’une pie`ce qui n’est pas utilise´e dans une configuration
plus basique de l’appareil, ou prolonge´es afin que celles-ci soient se´cantes avec la pie`ce sur
laquelle elles sont fixe´es, en l’occurrence le fuselage ; tout ceci dans le but de ne pas cre´er de
trous difficiles a` mailler et qui perturberaient l’e´coulement.
La ge´ome´trie est ensuite incorpore´e au centre d’une enceinte (voir la figure 3.1) devant servir a`
simuler l’e´coulement et parame´tre´e en fonction de l’envergure de l’avion. L’enceinte ici choisie
est de forme trape´zo¨ıdale, car elle permet d’appliquer une condition unique d’e´coulement sur
l’ensemble du champ lointain (condition Pressure-far-field de´veloppe´e plus loin). L’enceinte
est cre´e´e en prenant soin au fait que chacune des faces ne soit pas paralle`le a` la direction de
l’e´coulement amont afin d’ame´liorer les performances de calcul et profiter en meˆme temps
d’une topologie ge´ne´rant un maximum de mailles orthogonales. De plus, afin de diminuer
l’envergure des calculs, seulement la moitie´ de la ge´ome´trie est e´tudie´e. Pour ce faire, un plan
de syme´trie coupe la ge´ome´trie en deux et vient fermer l’enceinte de l’e´coulement.
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Figure 3.1 Cre´ation de l’enceinte d’e´coulement sous Catia.
3.1.2 Maillage
Une fois la ge´ome´trie preˆte, celle-ci est transfe´re´e au logiciel ANSYS ICEM sous format
IGES. L’approche choisie est la construction d’un maillage structure´ base´ sur un zonage
permettant la meilleure gestion de la qualite´ aux endroits de´sire´s. La topologie ge´ne´rale
du maillage est base´e sur les techniques les plus couramment utilise´es, pour ce qui est de
l’emplacement des diffe´rents blocs et du nombre de mailles par bloc ainsi que leur disposition,
ces techniques sont lie´es a` l’expe´rience de l’utilisateur et varient d’une personne a` l’autre. Il
existe une certaine subjectivite´ dans la manie`re de re´aliser un bon maillage. Toutefois, il est
possible de controˆler la qualite´ de celui-ci graˆce aux outils inte´gre´s a` ICEM ainsi qu’a` des
crite`res visuels. Les points importants qui sont surveille´s pendant le processus de maillage
sont ”l’aspect ratio” des diffe´rentes mailles, le de´terminant, le ratio de re´gularite´ entre chaque
maille ainsi que la taille de la premie`re maille a` la paroi. Le maillage, de type structure´, est
ensuite converti en non-structure´ afin d’eˆtre compatible avec le solveur Fluent. La topologie
devient ainsi inde´pendante des blocs initialement cre´e´s et le maillage est maintenant conside´re´
dans sa globalite´ plutoˆt que bloc par bloc.
3.1.3 Re´solution de l’e´coulement
La re´solution de l’e´coulement se de´roule sous ANSYS Fluent. Le maillage est importe´ et
parame´tre´ suivant les diffe´rentes sections cre´e´es sous ICEM afin d’appliquer les conditions
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limites ade´quates. L’e´coulement est ainsi simule´ pour recre´er les conditions les plus proches
qui soient de la phase de test d’ou` proviennent les re´sultats expe´rimentaux. Afin d’eˆtre le
plus fide`le possible, chaque proprie´te´ peut eˆtre parame´tre´e : les proprie´te´s du fluide, le mo-
de`le de turbulence, les proprie´te´s de l’e´coulement (stationnaire, compressible, etc..). Une fois
les parame`tres d’entre´e choisis, le calcul doit se de´rouler sous la surveillance des grandeurs
caracte´ristiques de l’e´coulement comme le nombre de Mach et les grandeurs propres au calcul
comme la taille des y+ de´sire´s et les re´sidus pour la convergence du calcul. Ces valeurs doivent
scrupuleusement eˆtre respecte´es afin de rendre compte des caracte´ristiques ae´rodynamiques
sinon il est impossible de re´aliser des corre´lations.
Pour conside´rer qu’un calcul est termine´, les re´sidus du calcul sont surveille´s et ceux-ci
doivent atteindre un niveau suffisamment bas (environ 10−9) pour conside´rer qu’un calcul
est converge´ et que les fluctuations entre une ite´ration et la suivante sont ne´gligeables. Le
suivi et la convergence des forces ae´rodynamiques de traˆıne´e, portance et moment de tangage,
sera aussi effectue´ et leurs valeurs finales exporte´es afin d’eˆtre traite´es par la suite.
Pour chaque nouvelle configuration/maillage, un cas de re´fe´rence est tout d’abord effectue´ a`
incidence nulle afin de valider celui-ci et s’assurer qu’une convergence suffisante est atteinte.
On proce`de a` la validation de l’e´coulement en ve´rifiant que les grandeurs cite´es pre´ce´demment
sont en accord avec les attentes, on proce`de ensuite avec les maillages plus fins pour effectuer
la convergence en maillage. Une fois que le cas de re´fe´rence est valide´, celui-ci est stocke´ et
est preˆt pour une se´rie de calcul pour une plage d’incidence ou de lacet (voir Automatisation
du lancement).
3.1.4 Ve´rification et validation
La phase de ve´rification et validation du calcul CFD se de´roule en plusieurs e´tapes. Selon
les directives de l’AIAA [39] et de l’ASME [40], les e´tapes a` suivre lors de la ve´rification/va-
lidation (pour une e´tude non instationnaire) sont les suivantes :
1. Apporter des informations pre´cises sur les parame`tres imple´mente´s dans le logiciel
CFD :
(a) Spe´cifier pre´cise´ment les conditions limites choisies.
(b) Dans le cas de me´thodes pre´imple´mente´es reconnues, pre´ciser les parame`tres se´-
lectionne´s.
2. Pre´cision minimum :
(a) Re´solution des e´quations diffe´rentielles au 2nd ordre.
(b) Pour les ondes de choc et les singularite´s : 1er ordre accepte´.
3. Utilisation de solveur CFD pre´existant :
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(a) Ve´rification de´montre´e.
(b) Re´fe´rences a` des cas tests donne´s.
4. Pre´cision dans la convergence spatiale :
(a) Quantification des erreurs de discre´tisation par convergence du maillage : utilisa-
tion de l’extrapolation de Richardson.
(b) Alternative : e´valuer l’influence de modification des parame`tres d’entre´e sur les
grandeurs e´tudie´es.
5. Pre´cision dans la convergence ite´rative :
(a) Convergence du sche´ma ite´ratif atteste´.
(b) Crite`re d’arreˆt du calcul base´ sur une estimation de l’erreur sur la quantite´ d’in-
te´reˆt (c.-a`-d. : de´terminer un crite`re de pre´cision sur les chiffres significatifs des
grandeurs e´tudie´es).
Ces crite`res seront pre´sente´s dans chacun des deux cas et permettront d’attester de la
rigueur mise en œuvre dans la mise en place de la me´thode.
3.1.5 Infrastructure de calcul
Automatisation du lancement
Une partie de la programmation sous Matlab sera de´die´e a` l’imple´mentation d’un pro-
gramme de ge´ne´ration automatique de scripts permettant l’automatisation du lancement des
diffe´rents cas de calcul. Premie`rement devant le temps de calcul ne´cessaire, la grosseur des
fichiers et les ressources demande´es, il devient tre`s inte´ressant de lancer des calculs sans fe-
neˆtre graphique afin d’ame´liorer et d’acce´le´rer les performances des machines ainsi que de ne
pas eˆtre soumis aux erreurs des syste`mes d’exploitation qui viendraient interrompre le calcul.
Deuxie`mement la plupart des cas de calcul pre´sente´s dans cette e´tude sont des balayages d’in-
cidence ou de lacet ou` pour une meˆme ge´ome´trie, un meˆme maillage et des meˆmes conditions
limites, une plage de diffe´rents angles d’incidence ou de lacet est teste´e. Ainsi pour grande-
ment acce´le´rer cette phase, un premier cas a` incidence et lacet nuls est teste´ sur les serveurs de
calcul du laboratoire afin de s’assurer de son bon de´roulement et de sa convergence. Une fois
celui-ci re´solu, il est envoye´ sur le serveur de calcul plus puissant, celui du Re´seau Que´be´cois
de Calcul de Haute Performance (RQCHP), afin de re´aliser une se´rie d’angles bien pre´cis.
Le script ainsi ge´ne´re´ (figure 3.2) se charge d’ouvrir le premier cas de re´fe´rence, d’effectuer
une rotation du maillage par rapport aux axes de l’e´coulement et de refaire converger le
cas de calcul en prenant soin d’adapter les re´fe´rences pour le suivi des grandeurs ae´rodyna-
miques. Une fois converge´, ces grandeurs sont sauvegarde´es et le script passe a` l’angle suivant.
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Figure 3.2 Un exemple de script d’automatisation d’une se´rie de calculs.
Plateforme de calcul (RQCHP)
Les diffe´rents calculs ont e´te´ lance´s sur les serveurs du RQCHP base´s a` l’Universite´ de
Montre´al. Les serveurs du RQCHP utilisent un gestionnaire de file d’attente en Torque/PBS
permettant de de´finir les nombres de processeurs, le nombre de noeuds, la quantite´ de RAM
ainsi que le temps de calcul de´sire´. Chaque script de soumission de calcul permet lui-meˆme
de lancer un script Fluent sans aucune feneˆtre graphique si ce n’est la console d’acce`s au
serveur permettant aussi le suivi des re´sidus par des requeˆtes simples. Les caracte´ristiques
du serveur de calcul sont les suivantes :
– 7560 coeurs (unite´s de calcul) = 630 noeuds de calcul de 12 coeurs chacun ;
– Chaque noeud comporte 2 processeurs Intel Westmere-EP X5650 hexa-coeurs, @ 2,667GHz ;
– Chaque processeur a 12 Mo de me´moire cache 2,667 GHz, partage´e par ses 6 coeurs.
Il y a deux types de noeuds : des noeuds avec 24 Go de me´moire (2 Go par coeur), et des
noeuds avec 48 Go de me´moire (4 Go par coeur).
– Re´seau Infiniband QDR non bloquant sur l’ensemble de la grappe ;
– Syste`me d’exploitation : Scientific Linux 6.1.
La puissance de calcul de pointe du syste`me est 80,4 TFlops. La me´moire totale du syste`me
est de 22,68 To. 1
1. Selon https ://rqchp.ca.
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3.1.6 Post-Traitement
Extraction des re´sultats
La programmation sur Matlab de plusieurs outils d’automatisation du processus de trai-
tement est une partie importante du projet. Les outils se basent sur les fichiers exporte´s de
Fluent et permettent d’obtenir a` partir d’une se´rie de fichiers re´sultats la matrice comple`te
des coefficients ae´rodynamiques CL,CD et CM ainsi que les de´rive´es de stabilite´ pour le cas
associe´ (balayage en incidence, en lacet ...). Les coefficients seront mesure´s en ”axes vent”. Une
grande quantite´ de re´sultats sera alors disponible et quelques-uns seront trace´s et compare´s
aux donne´es expe´rimentales.
Me´trique de validation
Pour rendre compte de la pre´cision de la me´thode sur l’ensemble de la banque de re´sultats,
la me´trique de´veloppe´e par Oberkampf et Barone [43] sera utilise´e. Ces derniers ont de´montre´
l’efficience d’une norme rendant compte de l’erreur entre des re´sultats nume´riques et des
re´sultats expe´rimentaux. La me´trique utilise´e dans [43] est base´e sur une norme inte´grale
d’ordre 1 ; Oberkampf souligne que dans le cas ou` les mesures sont proches de ze´ro, la me´trique
n’est plus assez efficace et c’est pourquoi, dans le cas pre´sent, une norme de´rive´e de celle
pre´sente´e par Oberkampf sera utilise´e. En effet les re´sultats sur le BRA, notamment le CM ,
e´tant tre`s proches de 0, la me´trique d’ordre 1 donnait des re´sultats trop grands. Cette norme
est base´e sur une norme inte´grale d’ordre 2 et de´veloppe´e a` l’e´quation 3.1.
|E|abs =
1
αmax − αmin
√∫ αmax
αmin
|yXP − yCFD|2dα (3.1)
avec :
– α : l’incidence
– yXP : la mesure expe´rimentale
– yCFD : la mesure nume´rique
Afin d’obtenir une norme relative, |E|abs est normalise´e par la valeur moyenne en norme
2 de la mesure expe´rimentale de´finie en 3.2.
|yXP | = 1
αmax − αmin
√∫ αmax
αmin
|yXP |2dα (3.2)
L’erreur relative est alors de´finie par :
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∣∣∣∣ EyXP
∣∣∣∣ =
√∫ αmax
αmin
|yXP − yCFD|2dα√∫ αmax
αmin
|yXP |2dα
(3.3)
Les normes relative et absolue permettront d’e´valuer et de rendre compte de fac¸on plus
concise de la pre´cision de la pre´sente me´thode en appliquant la me´trique sur le cas de vali-
dation et ensuite sur le BRA.
Dans les cas du DPWII, les re´sultats utilise´s pour la comparaison sont exhaustifs et valide´s
par de nombreuses e´tudes c’est pourquoi le degre´ de pre´cision devra eˆtre e´leve´ et la marge
d’erreur sera tre`s faible. Une discussion sera faite sur la difficulte´ quant a` la de´termination
du CM . Pour ce qui est du BRA, les re´sultats expe´rimentaux seront sujets a` discussion et les
cas les plus performants comme les moins bons seront pre´sente´s pour discussion.
De´rive´es de stabilite´
Afin d’obtenir les de´rive´es de stabilite´ pour les cas e´tudie´s, les donne´es expe´rimentales et
nume´riques sont traite´es sous Matlab. Les mesures de ces derniers n’e´tant pas disponibles aux
meˆmes angles, une interpolation par spline cubique est tout d’abord re´alise´e afin d’obtenir les
coefficients CL, CD et CM entre -15
o et 15o pour les balayages en incidence, et -10o a` 10o pour
les balayages en lacet avec un pas de 0.5o. Aucun lissage n’a e´te´ re´alise´. Une fois les mesures
obtenues aux meˆmes angles, celles-ci sont de´rive´es pour obtenir les de´rive´es de stabilite´.
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CHAPITRE 4
CAS DE VALIDATION : LE ”DRAG PREDICTION WORKSHOP II”
4.1 Introduction
Le ”Drag Prediction Workshop” est organise´ tous les 2 a` 3 ans et regroupe les plus presti-
gieux groupes de recherche en me´canique des fluides nume´riques de l’industrie ae´ronautique
(Airbus, Boeing, Dlr ...) et du milieu acade´mique. Organise´ conjointement par la NASA et
l’AIAA, il met en commun les connaissances et les me´thodes existant a` l’heure actuelle pour
la re´solution CFD des e´quations de Navier-Stokes. Pour chaque DPW, une ge´ome´trie est
choisie et les participants doivent l’e´tudier afin d’e´valuer selon les me´thodes de leur choix
l’efficience du code CFD utilise´. C’est l’occasion pour chacun de mettre en avant les per-
formances particulie`res des codes aussi bien maison que commerciaux, ainsi que d’e´valuer le
potentiel de la concurrence tout en faisant profiter le domaine de la recherche des diffe´rentes
avance´es dans la CFD et d’e´valuer les secteurs ne´cessitant de l’approfondissement.
Les ge´ome´tries pour le DPWI et le DPWII furent respectivement le DLR-F4 et le DLR-F6
dans leurs configurations WB et WBE. Ces deux premiers Workshops furent consacre´s a`
e´tudier les performances de l’installation moteur sous l’aile et les diffe´rences de performance
suivant sa position relative a` l’envergure, mais rapidement la difficulte´ des e´tudes avec nacelle
installe´e orienta les organisateurs vers une simple configuration WB permettant d’accentuer
les discussions sur la partie re´solution RANS plutoˆt que sur les difficulte´s du maillage. Par la
suite, la ge´ome´trie issue de DLR fut remanie´e par la NASA pour se concentrer sur l’ae´rodyna-
misme ge´ne´ral de l’appareil pour donner naissance au Common Research Aircraft, largement
de´rive´ du DLR-F6. Les DPWIII, DPWIV et DPWV furent consacre´s a` ce mode`le d’avion et
ses performances ae´rodynamiques dans le domaine du transsonique afin de tester les codes
CFD les plus pointus dans leurs limites.
Dans le cadre de ce projet, l’importance de ce forum a permis de de´bloquer une importante
banque de re´sultats fiables sur le DLR-F6 en configuration WB incluant les coefficients ae´-
rodynamiques pour diffe´rentes phases ainsi que les coefficients de pression a` diffe´rents plans
de l’aile qui serviront de re´fe´rence pour la phase de validation de ce projet.
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4.2 Me´thodologie spe´cifique
4.3 Ge´ome´trie
La ge´ome´trie fournie au DPWII a e´te´ e´tudie´e dans la souﬄerie de l’ONERA au format
maquette pour en extraire les coefficients ae´rodynamiques importants qui serviront de re´fe´-
rence pour l’e´tude CFD. La ge´ome´trie du DLR-F6 est obtenue de la NASA a` partir des sites
du Drag Prediction Workshop ([1]) sous format IGES afin d’eˆtre directement inte´gre´e dans
ICEM.
Figure 4.1 La maquette du DLR-F6 teste´e dans la souﬄerie de l’ONERA.
Le DLR-F6, dans sa taille normale, posse`de une envergure d’environ 30m ce qui le rap-
proche des avions de grande ligne tels que l’Airbus A320. Son design a e´te´ choisi afin d’obtenir
un CL de 0.5 pour un Mach de croisie`re de 0.75 et un nombre de Reynolds de 3·106 a` incidence
proche de 0.
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Figure 4.2 Les proportions de la maquette du DLR-F6 (extrait de [1]).
Les diffe´rentes caracte´ristiques du DLR-F6 a` l’e´chelle de la maquette telles qu’utilise´es
dans l’e´tude CFD sont re´unies au tableau 4.1
Tableau 4.1 Les dimensions ge´ne´rales du DLR-F6.
Dimensions
Span 1.1713 m
Cref 0.1412 m
Sref 0.1453 m
2
Xref 0.5049 m
Yref 0
La ge´ome´trie fournie pour le Workshop est relativement propre et ne ne´cessite aucune
intervention au niveau de la re´paration des surfaces et des connexions. C’est pourquoi celle-ci
est directement utilisable pour le de´but de l’e´tude CFD.
Pour contenir l’e´coulement, le logiciel de CFD ne´cessite une enceinte close (note´ farfield en
rapport avec la condition limite applique´e) et pour faciliter l’e´tude qui ne sera qu’une e´tude
en incidence et non en lacet, seulement une demi-ge´ome´trie sera utilise´e afin de profiter du
plan de syme´trie.
L’enceinte, de forme trape´zo¨ıdale (illustre´e figure 4.3), posse`de donc 5 faces sur lesquelles
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une condition limite de fluide entrant/sortant sera applique´e et une face de syme´trie. La
forme trape´zo¨ıdale a e´te´ choisie afin de re´duire le nombre de mailles ne´cessaires au farfield
compare´ aux enceintes de type sphe´rique ou` de nombreuses mailles tre`s loin de la ge´ome´trie
sont inutiles lorsque l’on veut respecter une distance de 100 fois la longueur de re´fe´rence
dans le sillage de l’avion. Cette forme d’enceinte est aussi bien adapte´e a` la condition limite
choisie, car elle permet d’avoir un minimum de faces par lesquelles le fluide sort (outlet) et
un maximum de cellules ou` celui-ci entre (inlet), ce qui ame´liore les performances de calcul
par rapport a` une enceinte sphe´rique.
Figure 4.3 L’enceinte trape´zo¨ıdale ge´ne´re´e autour du DLR-F6.
Une ope´ration importante re´alise´e sur la ge´ome´trie une fois le farfield inte´gre´ est la se´pa-
ration en diffe´rents groupes d’e´le´ments ge´ome´triques Parts afin d’eˆtre plus facilement exploi-
tables sous Fluent notamment pour assigner des conditions limites et faire le suivi des forces
sur diffe´rents e´le´ments. Ainsi, le maillage final comporte les parts suivantes :
– BODY : le demi-fuselage,
– WING : l’aile,
– SYMMETRY : la surface repre´sentant le plan de syme´trie,
– FARFIELD : les 5 autres surfaces ge´rant l’entre´e/sortie du fluide.
Ensuite quelques ope´rations minimes sur la ge´ome´trie ont e´te´ re´alise´es dans le but de
faciliter le processus de maillage comme la cre´ation de points ou de courbes a` l’intersection
de surfaces se´cantes ou l’ame´lioration des contours de certaines surfaces.
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4.4 Maillages
4.4.1 Construction du maillage
Une fois la ge´ome´trie preˆte, le maillage structure´ est de´veloppe´e par la technique du
blocking. Le premier bloc est inte´gre´ a` une nouvelle part nomme´e FLUID. Ce bloc sera le
point de de´part du zonage ge´ne´ral. Il va naturellement se coller aux 6 surfaces compose´es
du farfield et du plan de syme´trie. On divise alors ce bloc de nombreuses fois dans le but
d’ame´liorer la gestion des zones d’inte´reˆt. Le champ lointain comportera le moins de blocs
possible, car sa configuration uniforme ne ne´cessite que tre`s peu d’actions. Proche de la
ge´ome´trie, le zonage comportera davantage de blocs afin de mieux ge´rer la complexite´ de la
ge´ome´trie.
Le zonage utilise des topologies en H (H-Grid) (figure 4.4), en O (O-Grid) (figure 4.5) et en
C (C-Grid) et toutes les combinaisons et de´rive´es de ces topologies.
Figure 4.4 Un maillage en H autour de la ge´o-
me´trie.
Figure 4.5 Un maillage en O autour d’une aile.
La figure 4.6 montre le zonage utilise´ proche de la ge´ome´trie avec en vert fonce´ les faces des
mailles appuye´es sur le plan de syme´trie. On peut y voir une forte concentration des mailles
proche du fuselage et une rapide expansion lorsque l’on s’en e´loigne. Le maillage re´alise´ est
base´ sur une topologie en H a` partir du farfield puis des topologies en O autour du fuselage
et de l’aile. Les figures 4.7 et 4.15 montrent des plans de coupe du maillage autour de la
ge´ome´trie et l’on peut voir que la topologie en H se retrouve dans les diffe´rents axes.
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Figure 4.6 Zonage utilise´ proche de la ge´ome´-
trie.
Figure 4.7 Zonage utilise´ avec plan de coupe
Les crite`res de maillage suivis ont e´te´ ceux propose´s au DPWII dans la section ’Guide-
lines’ (voir annexe B). La majeure partie du travail de maillage se fait de fac¸on visuelle,en
essayant d’obtenir autant que possible un maillage propre avec une continuite´ globale dans
la taille des mailles d’un bloc a` l’autre, des mailles les plus cubiques possible pour avoir un
bon ”aspect ratio” et les plus orthogonales possible aux faces de la ge´ome´trie e´tudie´e. Le ratio
d’expansion d’un maillage a quant a` lui e´te´ fixe´ a` 1.2 dans l’ensemble des blocs. Cependant
d’un bloc a` l’autre l’utilisateur doit s’assurer d’une certaine continuite´ entre les mailles en
pe´riphe´rie de ce bloc et celles dans les blocs adjacents.
La re´partition des mailles sur les 3 axes d’un bloc peut eˆtre ge´re´e par des lois mathe´matiques
et celle choisie ici principalement, et qui fait re´fe´rence dans le domaine du maillage, est la loi
bi-ge´ome´trique qui permet de controˆler la taille aux extre´mite´s de chacun des axes ainsi que
le ratio d’expansion de celle-ci comme le montre la figure 4.8.
Figure 4.8 Aperc¸u de la loi bi-ge´ome´trique de re´partition des maillages sur une areˆte [30].
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Le nombre de mailles par bloc est laisse´ au choix de l’utilisateur. Il doit eˆtre suffisant
pour re´soudre la complexite´ de la ge´ome´trie sur laquelle les mailles se collent, mais ne doit
pas eˆtre trop important pour ne pas obtenir un maillage trop volumineux et pour lequel les
calculs CFD seraient beaucoup trop longs. Le nombre de mailles par bloc a e´te´ choisi afin
de pouvoir be´ne´ficier de la re´solution Multi-Grid 1 de Fluent et donc, avoir des blocs dont le
nombre de mailles est successivement divisible par 2. Le niveau de MutliGrid ici choisi est 3.
C’est pourquoi le nombre de mailles sur chaque areˆte de chaque bloc est un multiple de 23, le
minimum e´tant 8 mailles par areˆte et donc 512 mailles minimum par bloc (pour le maillage
de raffinement moyen).
Le zonage est parame´tre´ et permet de multiplier le nombre de mailles dans les 3 directions
par un unique coefficient pour obtenir diffe´rents niveaux de raffinement du plus grossier au
plus fin tout en respectant des niveaux de multigrid pour aider la convergence sous Fluent. A
des fins de tests, le nombre de mailles est tout d’abord divise´ par un facteur 2 afin d’obtenir
un maillage tre`s grossier qui sera teste´ sous Fluent afin de de´tecter avec un calcul tre`s rapide
les anomalies importantes dans le maillage ou dans les parame`tres. Si le maillage tre`s grossier
est accepte´ par Fluent et permet de converger a` un certain niveau, alors les maillages plus
fins sont en ge´ne´ral valides.
La taille de la premie`re cellule quant a` elle a e´te´ fixe´e a` 0.001m pour obtenir des y+ en
dessous de 1 pour le maillage Medium. Une limite supe´rieure de 5 est tole´re´e pour le maillage
le plus grossier. Les 3 niveaux de raffinement de maillage, note´s Coarse, Medium et Fine, le
nombre de cellules dans chacun ainsi que les parame`tres de qualite´ propres a` ICEM 2 sont
re´unis au tableau 4.2. Le raffinement du maillage est repre´sente´ aux figures 4.9 a` 4.14.
Tableau 4.2 Les diffe´rents niveaux de maillage e´tudie´s.
Nom Taille Nombre de Niveau de Crite`re de Ratio maximal de
blocs Multigrid qualite´ changement de volume
Coarse 562 688 3 13.1% 232.09
Medium 4 501 504 156 4 23.5% 20.8
Fine 36 012 032 5 43.5% 142
1. Re´solution paralle`le du solveur sur le maillage d’entre´e ainsi que sur des maillages plus grossier obtenu
par division successive du premier permettant d’augmenter la rapidite´ ge´ne´rale de re´solution.
2. Le crite`re de qualite´ pre´sente´ est calcule´ par ICEM et prend en compte le de´terminant des cellules, la
de´viation orthogonale maximale et le gauchissement ponde´re´s en fonction du diagnostic le plus faible.
Le ratio maximale de changement de volume est de´finit par
|Vvoisin−Vi|max
Vi
.
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Figure 4.9 Maillage Coarse Figure 4.10 Maillage Medium
Figure 4.11 Maillage Fine
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Figure 4.12 Maillage Coarse Figure 4.13 Maillage Medium
Figure 4.14 Maillage Fine
4.4.2 L’architecture en de´tail
La figure 4.15 montre plusieurs des topologies utilise´es pour le zonage de l’avion. Au bas
de la figure, on peut voir le bord du zonage en H utilise´ entre les blocs se´parant le bloc
central (contenant la ge´ome´trie) et le reste du champ. Cette topologie permet d’obtenir un
maximum de mailles tre`s orthogonales avec un ratio d’e´lancement proche de 1. A` l’inte´rieur
du bloc central, on discerne la topologie en O utilise´e autour du fuselage ainsi qu’autour de
l’aile. C’est dans ces blocs que la couche limite peut eˆtre parame´tre´e et l’on peut y voir la
grande concentration de mailles proche de la structure en question.
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Figure 4.15 Zonage utilise´ a` la jonction fuselage\aile.
Pour une meilleure continuite´ dans le maillage, il est important de faire attention a` la
jonction du O-bloc de l’aile et celui du fuselage. En effet, une jonction simple est constitue´e
de blocs dont une face est colle´e au fuselage et la suivante colle´e a` l’aile. Ceci donnerait
lieu a` des mailles extreˆmement petites a` l’intersection des 2 structures, car celles-ci devaient
respecter la taille ne´cessaire a` la couche limite orthogonalement a` l’aile et au fuselage (voir
figure 4.16). C’est pourquoi dans de tels cas, une jonction dite ”`a 45◦” est pre´fe´rable, c’est-a`-
dire ou` les blocs ope´rant la jonction entre deux structures perpendiculaires ne forment pas un
”L”mais sont syme´triques par rapport a` la bissectrice de l’angle forme´ par ces structures (voir
figure 4.17). Cette technique a e´te´ applique´e au cas du DLR-F6 a` la jonction fuselage/aile
comme le montre la figure 4.18.
Figure 4.16 Jonction orthogonale entre les
blocs. Figure 4.17 Jonction a` 45deg entre les blocs.
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Figure 4.18 Jonction a` 45deg sur le DLR-F6
La figure 4.19 montre les conse´quences d’un zonage en O autour de l’aile, c’est-a`-dire que
si l’on conside`re que 4 blocs sont ne´cessaires a` mailler une aile dans son contour, la totalite´
d’un bloc est utilise´e pour mailler le bord d’attaque et le bord de fuite. Dans le cas du DLR-
F6, le bord de fuite est de type e´pais et il est ne´cessaire de prendre en compte que le nombre
de mailles destine´es a` suivre le bord de fuite va se propager dans la direction perpendiculaire
au bord de fuite. C’est pourquoi il est important que le nombre de mailles ne soit pas trop
e´leve´ afin que le maillage ne soit pas excessivement dense au bord de fuite. Le nombre de
mailles pour re´soudre le bord de fuite a ainsi e´te´ fixe´ a` 16 pour le maillage Medium (8 et
32 pour les maillages Coarse et Fine respectivement). De plus pour adoucir cette densite´
importante, il est important que les blocs s’e´tirent en largeur derrie`re le bord de fuite pour
obtenir rapidement un maillage plus uniforme (voir figure 4.19).
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Figure 4.19 Zonage utilise´ proche de l’aile
Figure 4.20 Topologie O-Grid.
Figure 4.21 Topologie C-Grid.
Enfin, un dernier point important du maillage est la re´partition des blocs autour de l’aile.
Un O-Grid dans le sens de la corde ainsi qu’un C-Grid dans l’envergure de l’appareil sont
utilise´s pour ge´rer la disposition des blocs dans les 3 dimensions (voir figures 4.20 et 4.21). Le
maillage de l’aile est l’un des points les plus importants et le maillage doit y eˆtre relativement
propre e´tant donne´ la complexite´ des phe´nome`nes ae´rodynamiques qui s’y produisent. Les
blocs en bout d’aile sont quant a` eux ferme´s graˆce a` l’introduction d’un nouveau C-Grid au
niveau de la surface du bout de l’aile (figure 4.22). Ceci permet d’avoir un meilleur controˆle
sur l’orientation du maillage au niveau de cette surface et d’obtenir des mailles relativement
orthogonales.
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Figure 4.22 Maillage Fine
4.5 Re´solution sous Fluent
4.5.1 Type de solveur
La re´solution des e´quations RANS est re´alise´e par Fluent V13 sous architecture Linux.
Celui-ci ne traitant que les maillages non structure´s, il est requis de convertir le zonage sous
ICEM en maillage non structure´ compatible avec Fluent tout en conservant les be´ne´fices
qu’apporte le zonage c’est-a`-dire le controˆle total du placement et du raffinement du maillage
ainsi que l’utilisation de mailles hexae´driques apportant certains be´ne´fices en termes de re´so-
lution RANS par rapport aux mailles te´trae´driques. Le solveur choisi sous Fluent est de type
compressible Density-Based-Coupled-Solver (DBCS) 3 en re´gime permanent. Une re´solution
en re´gime permanent reste adapte´e pour la majeure partie de la plage d’incidence e´tudie´e.
Par contre elle devient moins fiable lorsque des phe´nome`nes instationnaires entrent en jeu
tels que les de´collements ou les vortex qui ne´cessitent de re´soudre l’e´coulement en prenant en
compte le temps. L’ensemble des parame`tres relatifs au solveur sont re´unis au tableau 4.3.
3. Sche´ma de re´solution re´solvant les e´quations de la quantite´ de mouvement et de continuite´ simultane´-
ment a` l’inverse du Segregated-Solver qui isole chacune des e´quations et les re´sout tour a` tour. Son efficacite´
a` grandement ame´liore´ la re´solution sous Fluent depuis son imple´mentation[44] .
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Tableau 4.3 Configurations de calcul.
Parame`tre Symbole
Solveur Density-Based en re´gime permanent
Sche´ma Coupled
Formulation Implicite
Sche´ma de diffe´renciation ROE-FDS
Sche´ma de discre´tisation Centre´ Green-Gauss
Pre´cision 2nd
Initialisation FMG 5 niveaux a` CFL=0.2
Solution Steering CFL de 2 a` 100
Facteur de sous-relaxation=0.2
Mise a` jour du CFL/5 ite´rations
E´quation de l’e´nergie Active´e
Mode`le de turbulence k − ω SST
4.5.2 Cas propose´s
Dans le de´roulement du DPWII, les participants e´taient invite´s a` comparer leurs re´sultats
entre eux ainsi qu’avec les re´sultats expe´rimentaux sur des cas de´finis par les organisateurs
qui correspondaient aux essais re´alise´s dans la souﬄerie de l’ONERA. Les diffe´rents cas
d’e´coulement propose´s et qui ont e´te´ re´alise´s dans le cadre de ce projet a` titre de validation
sont re´unis au tableau 4.4. Il s’agissait d’un cas de validation ou` il e´tait ne´cessaire de faire
varier l’incidence pour obtenir un CL de 0.5 avec nombre de Mach et nombre de Reynolds
fixe´s, et d’un cas en balayage d’incidence ou` le but e´tait de re´aliser une polaire de traˆıne´e.
Dans les deux cas, les re´sultats expe´rimentaux en CL, CD et CM ainsi que les coefficients
de pression Cp a` diffe´rents plans de l’aile e´taient disponibles et ont permis de comparer les
re´sultats nume´riques de la pre´sente e´tude aux re´sultats expe´rimentaux.
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Tableau 4.4 Les cas de calcul propose´s.
Cas Intitule´ Requis
1 E´tude de convergence en 1 point
Mach = 0.75
Re = 3x106
Cl = 0.5
Comple`tement turbulent
3 niveaux de raffinement de maillage
2 Polaire de traˆıne´e Mach = 0.75
Re = 3x106
Comple`tement turbulent
Maillage Moyen du cas 1
4.5.3 Parame`tres
Les parame`tres propres a` l’e´coulement ont e´te´ fixe´s pour le Workshop afin de correspondre
aux essais en souﬄerie lorsque ceux-ci e´taient indique´s. Pour ceux restants, ils ont e´te´ calcule´s
a` partir du nombre de Reynolds qui lie l’ensemble des valeurs entre elles. Ceux-ci sont re´unis
au tableau 4.5. La densite´ du fluide est quant a` elle calcule´e a` chaque ite´ration par l’e´quation
des gaz parfaits.
Tableau 4.5 Configurations de calcul.
Parame`tre Symbole Valeur Unite´
Mach M 0.75
Reynolds Re 3 · 106
Chaleur spe´cifique CP 1006.43 j/kg.K
Viscosite´ µ 1.4003e-05 kg/m.s
Tempe´rature T 310 K
Conductivite´ thermique k 0.0242 w/m.K
Pression P 101 000 Pa
E´nergie cine´tique turbulente k 1.15 m2/s2
Taux de dissipation spe´cifique ω 4850 1/s
La condition limite applique´e sur l’enceinte ge´rant l’entre´e/sortie du fluide est une condi-
tion de champ lointain (pressure far-field) permettant de mode´liser un e´coulement libre a`
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l’infini en spe´cifiant le nombre de Mach et la pression statique (ici choisie comme la pression
atmosphe´rique de re´fe´rence).
Pour cette configuration, le mode`le de turbulence k-ω SST a e´te´ se´lectionne´ de par sa ro-
bustesse en ae´rodynamique externe a` nombre de Mach e´leve´ par rapport au mode`le Spalart-
Allmaras [35]. Pour parame´trer ce mode`le, il est ne´cessaire de fournir la valeur de l’e´nergie
cine´tique turbulente k et le taux de dissipation spe´cifique ω dans les conditions limites (ici
le farfield). Ces valeurs ont e´te´ de´termine´es a` l’aide de l’article de Spalart et Rumsey [35]
permettant d’e´valuer un intervalle possible pour ces valeurs en fonction de la vitesse en amont
et de la longueur du domaine de calcul 4.
En ce qui concerne les infrastructures de calcul, le RQCHP ayant beaucoup de ressources
pour les calculs Fluent, ceux-ci n’ont pas e´te´ limite´s et ont e´te´ re´solus dans un temps raison-
nable. Les configurations de calcul utilise´s pour les 3 niveaux de maillage sont re´unies dans
le tableau 4.6.
Tableau 4.6 Configurations et temps de calcul.
Maillage Noeuds RAM Temps Ite´rations Temps d’exe´cution Temps
(CPU) moyen/ d’exe´cution total CPU
ite´ration (hh :mm :ss) (hh :mm :ss)
Coarse 1 (12) 48 Go 8.388 sec 3000 6 :59 :32 110 :31 :12
Medium 2 (24) 96 Go 6.367 sec 3000 5 :18 :28 127 :22 :59
Fine 4 (48) 192 Go 9.296 sec 5000 12 :54 :48 619 :48 :11
4.5.4 Ve´rification et validation
Convergence du calcul
Les calculs ont e´te´ re´solus sous Fluent V13 et sont suivis graˆce aux re´sidus du calcul.
Celui-ci est arreˆte´ lorsque les re´sidus ont atteint un niveau suffisamment bas. L’ide´al serait
d’atteindre la pre´cision machine (10−16) mais dans le cas ou` ils n’atteignent pas ce niveau le
calcul est arreˆte´ lorsque les re´sidus atteignent un plateau de convergence juge´ acceptable.
Les parame`tres de calcul sont tout d’abord teste´s sur le maillage le plus grossier afin d’e´valuer
son potentiel de convergence et ensuite sur les maillages plus conse´quents. Dans le cas pre´sent,
malgre´ la qualite´ du maillage, le niveau de convergence obtenu n’a pas e´te´ plus bas que 10−6
4. Spalart et Rumsey [35] recommandent 10
−5·V 2
ReL
< k < V
2
ReL
et VLdomaine < ω <
10·V
Ldomaine
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pour les re´sidus des e´quations de continuite´ (voir figures 4.23 a` 4.25) en raison de fortes
instabilite´s au niveau du bout de l’aile.
Figure 4.23 Suivi des re´si-
dus (maillage Coarse).
Figure 4.24 Suivi des re´si-
dus (maillage Medium).
Figure 4.25 Suivi des re´si-
dus (maillage Fine).
Comme ces figures le montrent, le plateau atteint par les re´sidus est oscillant pour les
3 niveaux de maillage. Ces oscillations sont dues a` une instabilite´ locale dans les re´sidus.
En effet le mode`le fourni pour le DPWII posse´dait un bout d’aile tre`s peu ae´rodynamique
et pratiquement plat ce qui donnait naissance a` de grandes instabilite´s et des phe´nome`nes
instationnaires en bout d’aile. La figure 4.26 isole l’unique section de cellules ou` les re´sidus
sont supe´rieurs a` 1. Ces forts re´sidus provoquent un manque de convergence du calcul et sont
responsables des oscillations sur les courbes de convergence 5.
5. Ce point a e´te´ souleve´ et admis dans le compte rendu du DPWII et modifie´ pour les workshops suivants.
36
Figure 4.26 Re´sidus e´leve´s en bout d’aile du DLR-F6.
Les crite`res de validation de´cris au 3.1.4 pre´conisent de valider le maillage graˆce a` la
pre´cision et la stabilite´ des grandeurs ae´rodynamiques e´tudie´es. Dans le cas pre´sent, il est
important de ve´rifier que le CL, CD et CM atteignent une valeur stable a` 4 chiffres significatifs
(c.-a`-d. a` 10−4 pour CL et CM et 10−6 pour CD). Les figures 4.27, 4.29, 4.31, montrent la
convergence des coefficients de portance, traˆıne´e et de moment en fonction des ite´rations et
les figures 4.28, 4.30, 4.32 attestent de la pre´cision atteinte en fin de calcul qui permet de
de´cider de l’arreˆt du sche´ma ite´ratif.
Figure 4.27 Convergence de CL (maillage
Fine).
Figure 4.28 Convergence de CL (maillage
Fine).
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Figure 4.29 Convergence de CD (maillage
Fine).
Figure 4.30 Convergence de CD (maillage
Fine).
Figure 4.31 Convergence de CM (maillage
Fine).
Figure 4.32 Convergence de CM (maillage
Fine).
En ce qui concerne la re´solution de la couche limite, on ve´rifie la valeur des y+ sur
l’ensemble de la ge´ome´trie en s’assurant qu’ils ne de´passent pas 5 avec une large marge (la
validation sur le maillage le plus grossier permet ainsi la validation sur les maillages plus
fins).
38
Figure 4.33 y+ sur le fuselage et l’aile a` CL =0.5 (Maillage Coarse).
Convergence en maillage
La convergence spatiale s’obtient par l’extrapolation de Richardson re´alise´e sur les 3
niveaux de maillage de´crits pre´ce´demment. La grandeur de re´fe´rence e´tudie´e est le CD obtenu
a` CL = 0.5 et les re´sultats sont re´unis dans le tableau 4.7 et repre´sente´s figure
Tableau 4.7 Extrapolation de Richardson sur le cas du DPWII.
Ordre Approximation de Extrapolation de Medium Grid Fine Grid
apparent l’erreur relative l’erreur relative Convergence Index Convergence Index
p e21a e
21
ext CGI
21
med CGI
21
fine
2.957 0.550% 0.553% 5.305% 0.687%
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Figure 4.34 Extrapolation de Richardson sur le CD du DLR-F6.
Le maillage Medium donne des re´sultats a` 3 drag count pre`s de la valeur extrapole´e pour
un temps de calcul d’environ 5 heures. Le maillage Fine fournit des re´sultats a` 1.5 d.c. pre`s
pour un temps de calcul double. Le maillage Medium est ainsi choisi pour sa rentabilite´ en
termes de pre´cision/temps de calcul. L’ordre p est de 2.957 ce qui confirme le 2me ordre du
solveur. Le CGI21med repre´sente l’erreur relative maximale sur les re´sultats qui sera trace´e sous
la forme de barres d’erreurs.
4.5.5 Re´sultats
Cas a` C L = 0.5
Dans la re´solution du cas 1, l’objectif est de de´terminer l’incidence permettant d’obtenir
CL a` 0.5. Par une me´thode d’essais-erreurs on obtient rapidement une incidence comprise
entre 0.235 deg et 0.36 deg (suivant le niveau de maillage) permettant d’obtenir un CL de
0.500 a` ±0.001. Les re´sultats ainsi obtenus sur le maillage Medium sont pre´sente´s a` la figure
4.35 pour les diffe´rents plans de coupe de l’aile entre 15 et 84.7%. On peut y voir que les
Cp sont tre`s proches de l’expe´rimental notamment sur l’intrados. Sur l’extrados, le choc au
bord d’attaque est assez mal re´solu. En effet les re´sultats nume´riques de´duisent un choc
plus e´tendu que l’expe´rimental malgre´ le fait que la pente du choc au bord d’attaque soit
particulie`rement bien re´solue. Ceci pourrait provenir de la transition laminaire-turbulent qui
en expe´rimental est effectue´ avec des bandes rugueuses et qui en nume´rique est absente, car
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l’e´coulement est comple`tement turbulent.
Figure 4.35 Coefficients de pressions sur les diffe´rents plans de coupe.
La figure 4.36 permet de positionner la pre´sente e´tude dans les re´sultats du DPWII par
rapport aux autres participants comme Airbus avec leur solveur elsA ou la NASA avec leur
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solveur FUN3D. Ces re´sultats te´moignent de la difficulte´ a` rendre compte du choc et a`
rendre compte de la re´alite´ dans ce cas particulier ou` la transition turbulente est difficile a`
positionner. On voit notamment au plan de coupe a` 33.1% que la fin du choc varie beaucoup
d’un solveur a` l’autre. Ces difficulte´s ont e´te´ souleve´es dans le compte-rendu du DPWII devant
le nombre de re´sultats diffe´rents dans la re´solution de ce choc [32, 45]. Ceci proviendrait en
partie de la transition turbulente, mais aussi de la qualite´ du maillage en amont de l’aile.
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Figure 4.36 Comparaison des coefficients de pressions sur les diffe´rents plans de coupe.
Balayage en incidence
Dans la re´solution du cas 2, la ge´ome´trie est soumise a` une plage d’incidence afin de
comparer les coefficients ae´rodynamiques nume´riques aux expe´rimentaux. Le mode`le k-ω
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SST ayant pre´sente´ des faiblesses a` forte incidence, le mode`le Spalart-Allmaras a aussi e´te´
teste´ afin de comparer la pre´cision des 2 mode`les. Les re´sultats obtenus regroupe´s aux figures
4.37 a` 4.40 valident tout de meˆme le choix du mode`le k-ω SST pour les deux cas de re´solution
en raison de sa plus grande pre´cision sur la plage d’incidence conside´re´e. En terme de traˆıne´e,
les re´sultats posse`dent un e´cart moyen de 2.2 d.c. Pour la portance, le mode`le sure´value le CL
d’approximativement 5.5% et coupe la courbe des re´sultats expe´rimentaux apre`s 1deg ; une
impre´cision qui pourrait eˆtre explique´e par le de´crochage de l’e´coulement apre`s cette incidence
et des phe´nome`nes instationnaires difficiles a` rendre compte avec un mode`le permanent.
Figure 4.37 Re´sultats sur le CL pour le DPWII.
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Figure 4.38 Re´sultats sur le CD pour le DPWII.
Figure 4.39 Re´sultats sur le CM pour le DPWII.
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Figure 4.40 Re´sultats sur la polaire pour le DPWII.
Comparaison Une comparaison avec les re´sultats de plusieurs autres participants au DP-
WII est effectue´e a` la figure 4.41. Elle montre que la majorite´ des solveurs sure´value le
coefficient de portance par rapport aux re´sultats expe´rimentaux. En ce qui concerne la traˆı-
ne´e, les re´sultats sont tre`s satisfaisants et dans les normes de ce qui a pu eˆtre pre´sente´ au
DPWII
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Figure 4.41 Comparaison des re´sultats en portance et traˆıne´e avec les autres participants au
DPWII.
Quant au CM , les comptes-rendus du DPWII [32, 45] ont souligne´ la difficulte´ a` de´termi-
ner, que ce soit de manie`re expe´rimentale ou nume´rique, le coefficient de tangage. Pour cette
e´tude les re´sultats expe´rimentaux sur ce coefficient sont peu fiables, mais les re´sultats nume´-
riques sont tout de meˆme bons par rapport aux autres re´sultats pre´sente´s a` la confe´rence,
comme on peut le voir a` la figure 4.42.
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Figure 4.42 Comparaison des re´sultats en tangage avec les autres participants au DPWII.
Ces re´sultats sont corrobore´s par la me´trique de validation de´veloppe´e au 3.1.6. L’erreur
relative pour la plage d’incidence conside´re´e sur les 3 coefficients ae´rodynamiques e´tudie´s
est repre´sente´e a` la figure 4.43. Ces re´sultats montrent que l’erreur relative pour le mode`le
Spalart-Allmaras est en moyenne 2 fois supe´rieure a` celle du mode`le k-ω SST. Le choix du
second mode`le pour l’e´tude est donc valide´.
L’erreur relative descend aussi bas que 1.52% ce qui est encourageant dans la de´termination
de la traˆıne´e pour cet appareil. L’erreur sur la portance quant a` elle est plus e´leve´e notamment
pour les raisons de´veloppe´es plus haut sur l’onde de choc et la transition laminaire-turbulente.
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Figure 4.43 Erreur relative sur le balayage en incidence pour les 2 mode`les de turbulence.
L’erreur absolue est aussi exprime´e graˆce a` la me´trique de validation. Meˆme si celle-ci est
moins parlante que l’erreur relative, elle permet d’appre´cier la marge d’erreur sur les diffe´rents
coefficients. L’erreur absolue sur l’ensemble de la plage d’incidence est de l’ordre de 10−2 pour
le CL, 2 × 10−4 pour le CD et 6 × 10−3 pour le CM (voir figure 4.44). La pre´cision obtenue
graˆce a` la pre´sente e´tude est donc tre`s acceptable quant a` la de´termination des coefficients
de stabilite´.
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Figure 4.44 Erreurs absolues sur les 3 coefficients.
De´rive´es de stabilite´ Les de´rive´es de stabilite´ sur la plage d’incidence conside´re´e ont
e´te´ calcule´es par interpolation des re´sultats nume´riques et expe´rimentaux aux meˆmes angles
d’attaque. Celles-ci sont trace´es aux figures 4.45 a` 4.47 et compare´es aux re´sultats expe´ri-
mentaux.
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Figure 4.45 De´rive´es de stabilite´ du CL sur le DLR-F6.
Figure 4.46 De´rive´es de stabilite´ du CD sur le DLR-F6.
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Figure 4.47 De´rive´es de stabilite´ du CM sur le DLR-F6.
Les re´sultats nume´riques sur les diffe´rents coefficients approchent les re´sultats expe´rimen-
taux a` 10−3 pre`s pour CL et CM et la diffe´rence descend jusqu’a` 6 ·10−5 pre`s pour le CD. Les
erreurs relatives n’ont pas e´te´ repre´sente´es, car les valeurs e´tant tre`s proches de 0, l’erreur
relative devient excessivement grande. Selon cette figure, il semble possible d’affirmer que
la me´thode CFD pre´sentement utilise´e est capable de de´terminer les de´rive´es de stabilite´ de
l’appareil. Elle a donc le potentiel de renseigner sur la stabilite´ ge´ne´rale de l’avion ainsi que
sur ses re´ponses aux diffe´rentes manœuvres.
4.6 Conclusion sur la validation
Le cas du Drag Prediction Workshop II a permis de baˆtir une me´thodologie robuste qui
propose a` partir d’une ge´ome´trie d’avion 3D d’obtenir les coefficients de stabilite´ importants
pour la de´termination du comportement de l’avion. L’approche topologique du maillage, la
forme de l’enceinte et les parame`tres de calculs utilise´s se sont re´ve´le´s performants pour
obtenir des re´sultats tre`s proches de ceux publie´s lors du Workshop. Ce sont ces points qui
seront pris en conside´ration lorsque la me´thodologie sera re´applique´e sur la ge´ome´trie fournie
par Bombardier.
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CHAPITRE 5
”BOMBARDIER RESEARCH AIRCRAFT”
5.1 Introduction
La me´thode pre´ce´demment de´veloppe´e est maintenant applique´e sur un avion de recherche
de Bombardier : le BRA. Une e´tude en souﬄerie a e´te´ re´alise´e sur une maquette du BRA
et les re´sultats expe´rimentaux ont e´te´ fournis afin d’eˆtre compare´s aux re´sultats nume´riques
obtenus. La multitude de cas teste´s incluant des balayages en incidence et en lacet avec
incidence ou lacet initial permettra de valider la me´thode de´veloppe´e.
5.2 Description du projet
5.2.1 La ge´ome´trie
La ge´ome´trie fournie par Bombardier Ae´ronautique est contenue dans un fichier CatiaV5,
qui comprend les 5 e´le´ments qui constitueront les diffe´rentes configurations d’essai : le fuse-
lage, l’aile, la nacelle et l’empennage. Ses dimensions sont re´unies au tableau 5.1.
Tableau 5.1 Les dimensions ge´ne´rales du BRA.
Dimensions
Envergure ≈ 20 m
Cref ≈ 3 m
Sref ≈ 45 m2
Longueur fuselage 18.5 m
Diame`tre fuselage 2.5 m
La ge´ome´trie contenant de nombreuses imperfections, la premie`re e´tape fut la re´paration
et le nettoyage des diffe´rentes pie`ces comme de´veloppe´ dans la premie`re partie. Les ope´rations
effectue´es sur la ge´ome´trie comportent : la fermeture des surfaces, la suppression des e´le´ments
non utilise´s et la prolongation de certains composants pour les rendre se´cants entre eux. Les
sections re´serve´es aux volets et aux ailerons de l’aile et de l’empennage ont e´te´ bouche´es et
les supports supprime´s (repre´sente´s figures 5.1 et 5.2).
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Figure 5.1 Bord de fuite de l’aile initiale de la ge´ome´trie CATIA.
Figure 5.2 Bord de fuite de l’aile apre`s modification.
Les diffe´rentes surfaces se´cantes ont e´te´ prolonge´es/coupe´es aux intersections. La nacelle
de´pourvue de surface inte´rieure a e´te´ termine´e (figures 5.3 et 5.4).
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Figure 5.3 Inte´rieur initial de la nacelle.
Figure 5.4 Inte´rieur de la nacelle apre`s modi-
fication.
Chacune des modifications a e´te´ faite en respectant la continuite´ et la courbure des surfaces
pre´sentes. Le point le plus de´licat fut la fermeture de la jonction aile/fuselage a` cause des
nombreuses possibilite´s pour terminer celle-ci (voir figure 5.5 et 5.6). Afin de cre´er la pie`ce
de raccord, une continuite´ en courbure sur la jonction et l’aile a e´te´ utilise´e. Les courbes
pe´riphe´riques ont e´te´ obtenues par prolongation/projection des courbes existantes.
Figure 5.5 Inte´rieur initial de la nacelle.
55
Figure 5.6 Inte´rieur de la nacelle apre`s modification.
Une fois les modifications termine´es, les e´le´ments de la ge´ome´trie ont e´te´ exporte´s en 5
fichiers IGES distincts afin d’eˆtre importe´s tout-a`-tour sous ICEM. Cette me´thode permet
de mieux controˆler la ge´ome´trie sous ICEM et de rendre le maillage progressif en ajoutant
au fur et a` mesure les diffe´rents e´le´ments sur le maillage pre´ce´dent.
L’enceinte choisie est de la meˆme forme que pour le cas de validation : trape´zo¨ıdale, et respec-
tant une distance e´quivalente a` 100 cordes de re´fe´rence dans le sillage de la ge´ome´trie (voir
figure 5.7). Un plan de syme´trie est encore utilise´ pour alle´ger les calculs, lorsqu’applicable.
Figure 5.7 Ge´ome´trie inte´gre´e dans l’enceinte sous ICEM.
5.2.2 Campagne d’essais
Une banque de re´sultats expe´rimentaux sur les coefficients ae´rodynamiques provenant
d’essais en souﬄerie est fournie. La campagne d’essais est ante´rieure au projet. Ceux-ci ont
e´te´ re´alise´es sur les diffe´rentes topologies. Les conditions incluent des balayages en incidence
et en lacet. Les essais reproduits nume´riquement sont re´unis au tableau 5.2.
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Tableau 5.2 Liste des essais reproduits nume´riquement.
Essai Configuration Incidence Lacet
No α β
1
IF
-15o a` 15o 0o
2 -15o a` 15o 5o
3 -15o a` 15o 10o
4 0o -10o a` 10o
5
WB
-15o a` 15o 0o
6 -15o a` 15o 5o
7 -15o a` 15o 10o
8 0o -10o a` 10o
9
WBN
-15o a` 15o 0o
10 -15o a` 15o 5o
11 -15o a` 15o 10o
12 0o -10o a` 10o
13
WBT
-15o a` 15o 0o
14 -15o a` 15o 5o
15 -15o a` 15o 10o
16 0o -10o a` 10o
17
WBNT
-15o a` 15o 0o
18 -15o a` 15o 5o
19 -15o a` 15o 10o
20 0o -10o a` 10o
Les plages d’incidence et de lacet sont couvertes avec un pas de 2o. Le logiciel exporte
3 fichiers distincts contenant l’e´volution des 3 coefficients ae´rodynamiques CL, CD et CM .
Ceux-ci seront par la suite exploite´s par des scripts afin d’eˆtre compare´s aux re´sultats expe´-
rimentaux.
5.3 Maillage
Suivant une me´thodologie similaire a` celle de´crite au chapitre 4, un maillage structure´
par blocs a e´te´ re´alise´. L’architecture des blocs se voulait e´volutive, c’est-a`-dire que les blocs
cre´e´s pour le maillage du IF devaient pouvoir mailler cette configuration ainsi que les sui-
vantes de´rive´es du IF. Ainsi, l’ajout d’une nouvelle composante se faisait sur la configuration
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pre´ce´dente en conservant son de´coupage. Les manipulations apporte´es ensuite ne touchaient
ainsi qu’un minimum de blocs (les figures 5.8 et 5.9 montrent le zonage ou` l’aile a e´te´ ajoute´e
dans les blocs surplombant le fuselage.)
Figure 5.8 De´composition du IF.
Figure 5.9 Insertion de l’aile dans le zonage
du IF.
Ainsi, les maillages des diffe´rentes configurations : IF, WB, WBN, WBT et WBNT ont e´te´
re´alise´s (figure 5.10 a` 5.12). Pour l’ajout de l’empennage, une modification du bloc adjacent
augmente, pour les configurations concerne´es, le zonage de 200 a` 300 blocs.
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Figure 5.10 De´composition du WBN. Figure 5.11 De´composition du WBT.
Figure 5.12 De´composition du WBNT.
Les caracte´ristiques des 10 maillages pour les 5 topologies sont re´unies au tableau 5.3 1.
Ces maillages seront de´nomme´s Medium par la suite afin de les diffe´rencier des maillages
plus grossiers et plus fins. La campagne d’essai inclut des balayages en lacet sur les 5 configu-
rations. Dans ce cas, il est impossible d’utiliser le plan de syme´trie. Une syme´trie de chacun
des maillages a donc e´te´ re´alise´e afin d’obtenir une ge´ome´trie comple`te maille´e (note´e FULL).
Cette ope´ration double par la meˆme occasion le nombre de mailles (voir figures 5.13 a` 5.16).
1. On rappelle que le crite`re de qualite´ pre´sente´ est calcule´ par ICEM et prend en compte le de´terminant
des cellules, la de´viation orthogonale maximale et le gauchissement ponde´re´s en fonction du diagnostic le plus
faible.
Le ratio maximal de changement de volume est de´fini par
|Vvoisin−Vi|max
Vi
.
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Tableau 5.3 Les maillages des 5 configurations du BRA.
Nom Taille Nombre de Niveau de Crite`re de Ratio maximal de
blocs Multigrid qualite´ changement de volume
IF 1 557 457 89
4
25.2% 8.8
IF FULL 3 114 914 178
WB 3 735 296 392
5.7% 39
WB FULL 7 470 592 784
WBN 4 603 118 507
5.7% 59
WBN FULL 9 206 236 1014
WBT 7 558 931 573
5.5% 88
WBT FULL 15 117 862 1146
WBNT 8 673 639 853
4.3% 104
WBNT FULL 17 347 278 1706
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Figure 5.13 Farfield simple. Figure 5.14 Farfield syme´trise´.
Figure 5.15 WB simple. Figure 5.16 WB syme´trise´.
Les diffe´rents maillages posse`dent des me´triques de qualite´ moins performantes que celle
du DPWII. Ceci peut eˆtre explique´ par le care´nage situe´ au niveau de la jonction fusela-
ge/aile qui pose de nombreux proble`mes quant a` la continuite´ et l’orthogonalite´ des mailles
(voir figure 5.17).
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Figure 5.17 Maillage de la jonction aile/fuselage.
Cette ge´ome´trie posse`de 2 e´le´ments nouveaux par rapport a` la configuration du DPWII :
– l’empennage,
– la nacelle.
L’empennage a e´te´ maille´ en suivant la meˆme topologie que pour l’aile. Cet empennage
pourrait eˆtre assimile´ a` 2 ailes imbrique´es l’une dans l’autre. Une topologie en C a donc e´te´
utilise´e pour entourer chacune d’entre elles (voir figure 5.18).
Figure 5.18 Maillage de l’empennage.
Pour mailler la nacelle, 3 O-grids successifs ont e´te´ re´alise´s pour respectivement de´crire
l’exte´rieur de la nacelle, son e´paisseur et l’inte´rieur. Un dernier O-Grid interne est ne´cessaire
pour redresser le maillage (voir figure 5.19)
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Figure 5.19 Maillage de la nacelle.
5.4 Re´solution sous Fluent
5.4.1 Type de solveur
Pour le solveur, des parame`tres identiques au sche´ma de re´solution du DPWII ont e´te´
utilise´s. Le solveur choisi est de type compressible Density-Based Coupled. Fluent rend pos-
sible l’utilisation du solveur compressible pour des e´coulements a` bas nombre de Mach (ici
M=0.128) graˆce a` la correction des termes temporels par une matrice de pre´-conditionnement
(voir Fluent User’s Guide v12 - 18.5.2 Preconditioning). Les be´ne´fices apporte´s par la ro-
bustesse de ce solveur ainsi que l’utilisation d’une condition limite unique pour l’ensemble
du farfield (pressure far-field) ont fait pencher le choix vers ce solveur plutoˆt que Pressure
Based. Le mode`le de turbulence Spalart-Allmaras est choisi. Des tests ont e´te´ re´alise´s avec
le mode`le k-ω SST utilise´ pour le cas de validation, mais ce mode`le s’est re´ve´le´ tre`s instable
dans cette configuration a` faible nombre de Mach (une e´tude de sensibilite´ est re´alise´e au
5.4.6).
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Tableau 5.4 Configurations de calcul.
Parame`tre Symbole
Solveur Density-Based en re´gime permanent
Sche´ma Coupled
Formulation Implicite
Sche´ma de diffe´renciation ROE-FDS
Sche´ma de discre´tisation Centre´ Green-Gauss
Pre´cision 2nd ordre
Initialisation FMG 5 niveaux a` CFL=0.2
Solution Steering CFL de 2 a` 100
Facteur de sous-relaxation=0.2
Mise a` jour du CFL/5 ite´rations
E´quation de l’e´nergie Active´e
Mode`le de turbulence Spalart-Allmaras
5.4.2 Parame`tres
Les parame`tres de l’e´coulement ont e´te´ choisis afin de recre´er les conditions utilise´s dans
la souﬄerie, soit un nombre de Reynolds de Re = 0.87 · 106 a` la corde de l’aile et un nombre
de Mach de 0.128. L’ensemble des parame`tres est re´uni au tableau 5.5. La densite´ du fluide
est calcule´e par l’e´quation des gaz parfaits. La pression et la tempe´rature quant a` elles e´taient
impose´es.
Tableau 5.5 Configurations de calcul.
Parame`tre Symbole Valeur Unite´
Mach M 0.128
Reynolds Re 0.87 · 106
Chaleur spe´cifique CP 1006.43 j/kg.K
Viscosite´ µ 1.477e-04 kg/m.s
Tempe´rature T 281 K
Conductivite´ thermique k 0.0242 w/m.K
Pression P 89 057.76 Pa
Ratio de viscosite´ turbulente µ/µT 0.1
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Les calculs ont tous e´te´ lance´s sur les serveurs du RQCHP graˆce a` l’utilisation de scripts
de´veloppe´s pour l’e´tude du DPWII et adapte´s au BRA. Pour chaque configuration, un cas
initial a` incidence et lacet nuls e´tait cre´e´ et servait de re´fe´rence a` chaque essai. Le script
pouvait ainsi :
– charger le cas de re´fe´rence,
– effectuer la rotation initiale si ne´cessaire,
– proce´der au balayage en incidence ou en lacet par rotations du maillage et re´solutions
successives.
Les diffe´rentes configurations de calcul sont re´unies dans le tableau 5.6 2. Chaque confi-
guration correspond a` la re´solution d’un seul cas a` incidence et lacet nuls. Un balayage en
incidence (pour les maillages simples) comptent 16 re´solutions et en lacet (pour les maillages
FULL) comptent 11 re´solutions.
Tableau 5.6 Parame`tres et temps de calcul pour chaque configuration a` incidence et lacet
nuls.
Maillage Noeuds RAM Temps Ite´rations Temps Temps
(CPU) moyen d’exe´cution CPU
ite´ration total (hh :mm :ss)
(hh :mm :ss)
IF 1 (12) 48 Go 7.687 sec 1000 2 :08 :07 25 :37 :24
IF FULL 1 (12) 48 Go 8.168 sec 1000 2 :16 :08 27 :16 :36
WB 1 (12) 48 Go 6.145 sec 1000 1 :42 :25 20 :29 :00
WB FULL 2 (24) 96 Go 7.745 sec 1000 2 :09 :05 51 :38 :00
WBN 1 (12) 48 Go 6.890 sec 1000 1 :54 :50 22 :58 :00
WBN FULL 2 (24) 96 Go 8.462 sec 1000 2 :21 :02 56 :24 :48
WBT 2 (24) 96 Go 9.377 sec 1500 3 :54 :26 93 :45 :12
WBT FULL 3 (36) 144 Go 8.897 sec 1500 3 :42 :25.5 133 :27 :18
WBNT 3 (36) 144 Go 7.696 sec 1500 3 :12 :24 115 :26 :24
WBNT FULL 4 (48) 192 Go 8.102 sec 1500 3 :22 :33 162 :02 :24
2. Le temps CPU correspond au temps ne´cessaire a` la re´solution si le calcul e´tait lance´ sur 1 seul CPU.
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5.4.3 Validation
5.4.4 Convergence du calcul
Le niveau de convergence obtenu est pre´sente´ pour la configuration WB sur le maillage
Medium en figure 5.20. Les re´sidus convergent a` 10−7, 10−8, 10−7, 10−7 et 10−8 les e´quations
de continuite´, de quantite´ de mouvement sur x, y, z et de l’e´nergie respectivement. Seulement
1000 ite´rations suffisent a` obtenir un calcul converge´, c’est-a`-dire avec des variations dans les
re´sidus dont l’amplitude est infe´rieure a` 3 ·10−9, pour un temps de calcul infe´rieur a` 2 heures.
Comme pour le cas de validation, il est important de ve´rifier que les 3 grandeurs e´tudie´es sont
converge´es avec suffisamment de chiffres significatifs ce qui est bien le cas comme le montre
les figures 5.21 a` 5.23. Pour les 3 coefficients, les valeurs sont stables a` 10−6 ce qui valide la
convergence des cas pre´sente´s ci-apre`s.
Figure 5.20 Convergence des re´sidus pour le cas WB - α = 0o.
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Figure 5.21 Pre´cision
de convergence du CL.
Figure 5.22 Pre´cision
de convergence du CD.
Figure 5.23 Pre´cision
de convergence du CM .
La couche limite est quant a` elle parfaitement re´solue et les y+ sur les diffe´rentes compo-
santes sont bien plus petits que 5. Le choix de la taille de la premie`re cellule dans les diffe´rents
maillages est donc valide´.
Figure 5.24 y+ sur la ge´ome´trie comple`te - Maillage Medium.
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5.4.5 Convergence en maillage - E´tude sur la configuration WB
L’e´tude de convergence en maillage a e´te´ re´alise´e uniquement sur la configuration WB
afin de valider la topologie et la taille relative des cellules. Pour cette e´tude, 3 niveaux de
maillages ont e´te´ cre´e´s : Coarse, Medium et Fine dont les caracte´ristiques sont re´unies au
tableau 5.7.
Tableau 5.7 Les diffe´rents niveaux de maillage du WB pour l’extrapolation de Richardon.
Nom Taille Nombre de Niveau de Crite`re de Ratio maximal de
blocs Multigrid Qualite´ (ICEM) changement de volume
Coarse 466 912 3 4.4% 42
Medium 3 735 296 392 4 5.7% 39
Fine 29 882 368 5 4.35% 142
Pour ces 3 niveaux de maillage, la plage d’incidence inte´grale a e´te´ re´solue (-15o a` 15o).
Les re´sultats sur CL, CD et CM sont repre´sente´s aux figures 5.25 a` 5.27.
Figure 5.25 Comparaison des 3 niveaux de maillages CL(α).
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Figure 5.26 Comparaison des 3 niveaux de maillages CD(α).
Figure 5.27 Comparaison des 3 niveaux de maillages CM(α).
La moyenne des re´sultats de l’extrapolation de Richardson est re´unie dans le tableau
5.8. Pour cette me´thode, seules les incidences entre -15o a` 11o ont e´te´ se´lectionne´es pour
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s’affranchir des hautes incidences pre´sentant des phe´nome`nes instationnaires. En effet, apre`s
11o, l’erreur relative extrapole´e sur le CL de´passe les 20%.
Tableau 5.8 Extrapolation de Richardson sur le BRA - Configuration WB.
Ordre Approximation Extrapolation Medium Grid Fine Grid
apparent de l’erreur de l’erreur Convergence Convergence
relative relative Index Index
p e21a e
21
ext CGI
21
med CGI
21
fine
CL 2.119 0.587% 0.583% 5.107% 0.729%
CD 2.392 2.217% 2.267% 17.794% 2.834%
CM 2.276 0.993% 0.994% 9.9196% 1.243%
Le CGI21med pre´sente des valeurs e´leve´es pour la traˆıne´e e´tant donne´ l’impre´cision du
maillage Coarse dans la re´solution du CD. On peut donc en tirer les conclusions suivantes :
– L’ordre p est de 2.27± 0.2 ce qui confirme le deuxie`me ordre du solveur.
– Le maillage Coarse donne des re´sultats proches des valeurs de CL et CM expe´rimentales
a` faibles incidences, mais est inefficace en terme de traˆıne´e.
– Le maillage Medium donne des re´sultats tre`s proches de ceux du Fine et peut donc
suffire pour l’e´tude pre´sente.
La convergence spatiale est donc atteste´e graˆce a` cette extrapolation. Le CGI21med repre´-
sente l’erreur relative maximale sur les re´sultats du maillage Medium et sera repre´sente´ sous
la forme de barres d’erreurs. Il est suppose´ que le CGI21med calcule´ pour la configuration WB
peut eˆtre utilise´ pour l’ensemble des configurations.
5.4.6 Sensibilite´ du maillage - E´tude sur la configuration WB
Sensibilite´ au mode`le de turbulence
Une e´tude de sensibilite´ a e´te´ re´alise´e sur la configuration WB afin de tester les per-
formances des mode`les Spalart-Allmaras (S-A) et k-ω SST. Le mode`le k-ω s’est re´ve´le´ eˆtre
le plus performant dans le cas de validation, mais dans les conditions d’e´tude du BRA, le
choix d’un mode`le compressible a` faible nombre de Mach a rendu les calculs instables avec
ce mode`le. Sur la plage d’incidence conside´re´e, le mode`le k-ω a diverge´ pour les incidences
de : -11o, 1o, 5o, 11o, 13o et 15o. C’est pourquoi ce mode`le a e´te´ juge´ inadapte´ pour ce cas
d’e´tude e´tant donne´ la complexite´ des configurations a` e´tudier. Sur les calculs converge´s, les
re´sultats de la me´trique d’erreur sont re´unis a` la figure 5.28.
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Sensibilite´ aux parame`tres de Spalart-Allmaras
Dans la parame´trisation du mode`le S-A, le ratio de viscosite´ turbulente dans le champ
lointain est un parame`tre important qui peut influer sur les re´sultats. Une e´tude de sensibilite´
a e´te´ re´alise´e sur ce ratio afin d’en e´tudier les impacts sur les re´sultats et valider le choix
effectue´ pour cette e´tude. Des ratios de 0.1 et 2 ont e´te´ teste´s sur la plage d’incidence du
WB, sachant que [35] recommandent des valeurs entre 0 et 10. Les re´sultats de la me´trique
d’erreur sont re´unis figure 5.28.
Figure 5.28 Sensibilite´ des re´sultats aux parame`tres.
Ces re´sultats valident les choix en termes de parame`tres et mode`le de turbulence re´alise´s
pour l’e´tude. On remarque au final que les re´sultats sont tre`s proches et se tiennent a` ±10%
lorsque les 3 mode`les sont parame´tre´s efficacement. Une pre´fe´rence est a` noter pour les
parame`tres choisis pour l’e´tude qui se re´ve`lent plus performants pour la traˆıne´e et la portance
mais les moins bons en terme de moment de tangage a` quelques pour cents pre`s.
5.5 Re´sultats
Au final, ce sont 3 balayages en incidence et 1 balayage en lacet par configuration qui ont
e´te´ re´alise´s pour cette e´tude avec chacun 20 angles diffe´rents re´solus soit au total 20 balayages
d’angles et 400 cas de calculs re´solus. Afin de synthe´tiser les re´sultats, seulement quelques
essais seront analyse´s notamment ceux ayant les meilleurs et les moins bons re´sultats. Ensuite
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la me´trique d’erreur permettra d’avoir une vue d’ensemble sur les re´sultats et la pre´cision
obtenue au cours de cette e´tude.
Essai 4 - IF en lacet avec incidence initiale de 5o
Les essais sur l’IF sont les plus sensibles, car les forces en pre´sence sur cette configuration
sont tre`s faibles en amplitude. Les re´sultats expe´rimentaux sont quant a` eux fournis avec une
marge d’erreur absolue qui, dans le cas du IF, devient grande devant la plage de valeur des
re´sultats. Si on se base sur la valeur des re´sultats obtenus, la portance est obtenue avec une
erreur absolue moyenne de 5 · 10−3 (voir figure 5.41). La traˆıne´e est quant a` elle re´solue avec
une erreur moyenne de 10d.c. soit 10% de la traˆıne´e moyenne d’un fuselage.
Les de´rive´es de stabilite´ donnent beaucoup d’inte´reˆt a` l’e´tude nume´rique. En effet l’inter-
polation des valeurs pour obtenir les de´rive´es est d’autant plus pre´cise que les points de
mesures sont nombreux et cohe´rents entre eux et l’e´tude nume´rique respecte davantage ces
conditions que l’e´tude expe´rimentale. C’est pourquoi le trace´ des de´rive´es de stabilite´ obtenu
nume´riquement est bien plus line´aire et donne des informations relativement pre´cieuses sur
le comportement de l’appareil.
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Figure 5.29 Coefficients ae´rodynamiques - IF en balayage d’incidence.
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Figure 5.30 De´rive´es de stabilite´ - IF en balayage d’incidence.
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Essai 5 - WB en incidence
La portance sur la configuration WB est re´solue avec 7.2% d’erreur relative (voir figure
5.41) ce qui est tre`s encourageant quant au potentiel des e´tudes CFD haute-fide´lite´. La re´so-
lution en traˆıne´e reste globalement pre´cise excepte´ pour les incidences ne´gatives ou` le mode`le
semble sous-estimer la traˆıne´e d’environ 100d.c. pour chaque mesure. Quant au coefficient de
tangage, l’e´tude de sensibilite´ a donne´ les meˆmes re´sultats dans les 3 cas, mais aucun mode`le
n’a pu s’approcher davantage des re´sultats expe´rimentaux. La courbure de la pente est quant
a` elle bien re´solue. C’est pourquoi, a` la figure 5.32, on peut voir que le comportement des
de´rive´es de stabilite´ est pre´cis par rapport a` l’expe´rimental. Pour le CM , l’amplitude reste
diffe´rente, mais les re´ponses pre´sentent la meˆme allure ge´ne´rale.
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Figure 5.31 Coefficients ae´rodynamiques - WB en balayage d’incidence.
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Figure 5.32 De´rive´es de stabilite´ - WB en balayage d’incidence.
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Essai 10 - WBN en incidence avec lacet initial 10o
Les configurations avec un lacet initial ou en balayage de lacet sont particulie`rement com-
plexes et couˆteuses a` re´soudre, car en l’absence de plan de syme´trie, il est ne´cessaire d’utiliser
une ge´ome´trie comple`te pour re´soudre l’e´coulement. De plus, les ge´ome´tries posse´dant la
nacelle pre´sentaient un tourbillon sur le dessus du fuselage qui, avec un solveur en re´gime
permanent, ne pouvait eˆtre re´solu avec la plus grande pre´cision (voir figure 5.33).
Figure 5.33 Tourbillon ge´ne´re´ entre les 2 nacelles.
Malgre´ ce phe´nome`ne, la traˆıne´e et la portance de l’appareil sont re´solus avec une pre´cision
proche du cas pre´ce´dent soit environ 15% d’erreur pour le CL et 20% pour le CD. Le CM
posse`de une erreur relative tre`s importante e´tant donne´ la faible amplitude du coefficient,
mais donne une erreur absolue moyenne du meˆme ordre que les autres configurations.
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Figure 5.34 Coefficients ae´rodynamiques - WBN en balayage d’incidence.
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Figure 5.35 De´rive´es de stabilite´ - WBN en balayage d’incidence.
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Essai 15 - WBT en incidence avec lacet initial 5o
Les essais avec empennage ont donne´ de bonnes pre´cisions que ce soit en erreur absolue
ou relative, car pour cette configuration l’amplitude du CM est uniforme´ment re´partie autour
du 0. L’erreur relative sur celui-ci est de 20% et de 10−2 en erreur absolue.
Les de´rive´es de stabilite´ sont re´solues a` l’inte´rieur de 7% d’erreur relative, a` l’exception de
la de´rive´e du moment de tangage qui, comme pre´ce´demment, pre´sente vraisemblablement le
meˆme comportement, mais pas la meˆme amplitude.
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Figure 5.36 Coefficients ae´rodynamiques - WBT en balayage d’incidence.
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Figure 5.37 De´rive´es de stabilite´ - WBT en balayage d’incidence.
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Essai 17 et 20 - WBNT en incidence et en lacet avec incidence initiale de 5o
Les essais sur la configuration comple`te sont conse´quents avec des re´sultats ayant une
pre´cision du meˆme ordre que celle pour le WB.
Pour ce qui est du balayage en lacet, le proble`me subsiste quant a` la faible amplitude des
valeurs a` de´terminer qui semblent poser proble`me a` une re´solution pre´cise. En ce qui concerne
le CM , le proble`me cite´ plus haut sur le de´crochage entre les 2 nacelles pourrait expliquer cette
diffe´rence au niveau des 2 courbes (figure 5.40). Le de´crochage est visible pour les 3 coefficients
et augmente relativement l’erreur moyenne pre´sente´e aux figures suivantes. Pourtant, le CL
est toujours dans une erreur relative d’environ 10% comme pour les autres configurations. Le
CD, aux incidences ne´gatives, semble encore sous-e´value´ par rapport a` l’expe´rimental.
En ce qui concerne les essais en lacet, l’erreur relative sur le CL est toujours basse, de
l’ordre de 10%, et les points se recoupent lorsque les marges d’erreur sont prises en comptes.
Le comportement en traˆıne´e semble pour sa part respecter aussi cette re`gle. Le CM pose
davantage de proble`mes e´tant donne´ que sa valeur a` lacet nul diffe`re de l’expe´rimental et que
l’erreur absolue atteint, comme pour le WBT, environ 3 · 10−3, soit l’erreur la plus grande
pour ce coefficient. On remarque que les courbes se se´parent a` tre`s basses incidences pour
ces deux configurations posse´dant un empennage ; donc certains phe´nome`nes ne sont pas
suffisamment bien re´solus dans cette plage.
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Figure 5.38 Coefficients ae´rodynamiques - WBNT en balayage d’incidence.
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Figure 5.39 De´rive´es de stabilite´ - WBNT en balayage d’incidence.
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Figure 5.40 Coefficients ae´rodynamiques - WBNT en balayage de lacet.
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Conclusion sur les essais en incidence
L’ensemble des re´sultats sur les balayages en incidence sont re´unis a` la figure 5.41. Le
graphique pre´sente l’erreur relative moyenne sur l’ensemble de la plage d’incidence pour les
3 balayages : lacet initial nul, lacet initial de 5o (’ Beta5 ’), lacet initial de 10o (’ Beta10 ’).
Figure 5.41 Erreur relative moyenne pour les balayages en incidence.
La premie`re conclusion a` noter est que dans la majorite´ des cas, le CL est re´solu a` une
pre´cision d’environ 10% excepte´ pour l’IF pour lequel la portance est tre`s proche de 0 donc
la norme relative devient vite e´leve´e.
La re´solution en termes de traˆıne´e est moins pre´cise et offre une pre´cision entre 10% et 38%
sur l’ensemble des cas. Il est a` noter que l’IF pre´sente encore des re´sultats e´leve´s, mais cette
fois-ci a` cause des phe´nome`nes de de´collements qui se produisent sur le fuselage de´pourvu
d’aile. On note aussi que la pre´cision relative sur la traˆıne´e augmente avec la complexite´ de
la configuration.
En terme de moment de tangage, la re´solution se fait pour le WBT et le WBNT avec
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une pre´cision de l’ordre de 20%. Pour les configurations de´pourvues d’empennage, les normes
relatives deviennent importantes, car les valeurs de CM sont proches et e´voluent autour de 0
comme on peut le voir aux figures 5.31 et 5.36.
Les figures 5.42 a` 5.44 rendent compte des erreurs absolues pour les balayages en incidence
et contrastent avec les diffe´rences qu’il peut exister dans les erreurs relatives. En effet pour
chacun des 3 coefficients, on peut voir que l’erreur absolue moyenne est relativement homoge`ne
suivant la configuration. Ces erreurs sont de l’ordre 10−2 pour le CL, 20d.c. pour la traˆıne´e
et 8 · 10−3 pour le CM . Meˆme si le CM pre´sente l’erreur relative la plus e´leve´e dans chacun
des cas, la pre´cision absolue obtenue repre´sente 1/10 de la valeur du coefficient. On remarque
le meˆme comportement pour l’IF pour lequel les 3 coefficients sont faibles en amplitude d’ou`
les grandes erreurs relatives.
Figure 5.42 Erreur absolue moyenne sur le CL pour les balayages en incidence.
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Figure 5.43 Erreur absolue moyenne sur le CD pour les balayages en incidence en drag counts.
Figure 5.44 Erreur absolue moyenne sur le CM pour les balayages en incidence.
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Conclusion sur les essais en lacet
L’ensemble des re´sultats sur les balayages en lacet est re´uni a` la figure 5.45. On peut
tout d’abord noter que les re´sultats en CL et CD sont plus pre´cis que pour les balayages
en incidences, ceux-ci ayant e´te´ re´alise´s a` une incidence fixe de 5o. Les figures 5.46 a` 5.48
pre´sentent les erreurs absolues sur les 3 coefficients obtenues pour ces essais. Les erreurs
moyennes sur le CL et le CD, de l’ordre de 3 · 10−3 et 6d.c. pour les configurations autres que
l’IF, apparaissent donc plus faibles dans le cas de balayages en lacet. On peut en conclure
qu’a` incidence fixe (5o pour ces essais), quel que soit le lacet de l’appareil, la re´solution en
portance et en traˆıne´e est plus pre´cise qu’a` lacet nul et aux hautes incidences. Ce phe´nome`ne
peut sans doute eˆtre lie´ au de´collement a` haute incidence, impliquant une perte de portance
et une augmentation de la traˆıne´e, moins bien re´solu que les phe´nome`nes qui peuvent se
produire a` angle de lacet e´leve´.
En ce qui concerne le CM , on peut encore voir que les erreurs relatives sur les configurations
sans empennage sont tre`s e´leve´es e´tant donne´ que l’amplitude des coefficients est tre`s faible.
Pour les autres configurations, l’erreur est infe´rieure a` 10% soit encore une meilleure pre´cision
que pour les balayages en incidence. En erreur absolue, l’erreur sur le CM est trois fois
infe´rieure a` celle pour les balayages en incidence. Inversement, pour les configurations sans
empennage, l’erreur absolue est plus faible que les autres configurations est descend aussi
bas 5 · 10−3. En ge´ne´ral, l’erreur moyenne sur la re´solution du CD est comprise entre 11.6 et
3.2 drag counts sur les diffe´rentes configurations, soit une pre´cision acceptable e´tant donne´
la complexite´ des cas.
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Figure 5.45 Erreur relative moyenne pour les balayages en lacet.
Figure 5.46 Erreur absolue moyenne sur le CL pour les balayages en lacet.
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Figure 5.47 Erreur absolue moyenne sur le CD pour les balayages en lacet en drag counts.
Figure 5.48 Erreur absolue moyenne sur le CM pour les balayages en lacet.
Conclusion sur les essais
Dans l’ensemble, les essais se sont re´ve´le´s concluants tant dans l’allure des coefficients que
dans la re´ponse des de´rive´es de stabilite´. Le CL est pour sa part ge´ne´ralement tre`s pre´cise´-
ment re´solu en l’absence de phe´nome`nes instationnaires. Lorsque ceux-ci entrent en compte,
le solveur en re´gime permanent n’est plus assez robuste pour rendre compte de ces forces.
La traˆıne´e montre de bons re´sultats, mais les larges plages de valeur et la grande sensi-
bilite´ du calcul pour cette force font du CD une valeur tre`s difficile a` de´terminer. Pourtant
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avec cette simple e´tude, on peut voir que les balayages en incidence ont e´te´ capables de four-
nir la traˆıne´e avec une erreur maximale moyenne de 30d.c. ce qui est encourageant vis-a`-vis
de l’investissement ne´cessaire a` cette me´thode. Le moment de tangage pour finir semble la
valeur la plus difficile a` de´terminer. Les diffe´rents cas ont montre´ qu’il est rare d’obtenir une
valeur identique a` l’expe´rimental pour ce coefficient. Autant pour l’expe´rimental que pour le
nume´rique, l’acce`s a` cette valeur peut introduire de nombreuses erreurs et il est difficile de
faire confiance aux mesures.
L’erreur sur les de´rive´es de stabilite´ n’a pas e´te´ repre´sente´e e´tant donne´ la faible am-
plitude des valeurs. Pourtant, malgre´ les manipulations effectue´es sur celles-ci, l’allure des
de´rive´es de stabilite´ compare´es aux valeurs expe´rimentales semble correctement repre´sente´e.
Excepte´e aux hautes incidences, ou` le de´collement invalide les re´sultats, la re´ponse donne´e
par les de´rive´es de stabilite´ corrobore l’expe´rimental, mais l’amplitude pour la de´rive´e du co-
efficient en moment de tangage est dans la plupart des cas sure´value´e et envisage une stabilite´
accrue par rapport a` l’expe´rimental. Pour de meilleurs re´sultats, il aurait e´te´ ne´cessaire de
proce´der a` un lissage des valeurs expe´rimentales ainsi que d’avoir un pas de re´solution plus fin.
Les balayages en incidence demeurent encore l’e´tude principale a` re´aliser sur une configu-
ration d’avion. Moins demandant en ressources qu’une e´tude sur une configuration comple`te,
ils fournissent des re´sultats d’une pre´cision acceptable, et ce, dans une pe´riode de temps rai-
sonnable.
Les balayages en lacet apparaissent plus complique´s dans leur re´solution. Plus demandeurs
en ressources ils ne´cessitent le maillage d’une ge´ome´trie comple`te et sont soumis a` diffe´rents
phe´nome`nes instationnaires moins e´vidents que le de´crochage au niveau de l’aile. Malgre´ les
bons re´sultats de cette e´tude, des efforts sont encore a` fournir pour de´terminer les points
importants a` souligner pour obtenir la meilleure pre´cision qui soit.
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CHAPITRE 6
CONCLUSION
L’objectif de cette e´tude e´tait de de´velopper une me´thode de CFD haute-fide´lite´ permet-
tant l’obtention des coefficients ae´rodynamiques d’une configuration d’avion complet. Celle-ci
a tout d’abord e´te´ applique´e sur un cas de la litte´rature : le DLR-F6, pre´sente´ dans le cadre
du Drag Prediction Workshop II. La quantite´ de re´sultats publie´s par les organisateurs ainsi
que par les nombreux participants a permis d’e´valuer le potentiel et la pre´cision de la me´thode
ainsi que les capacite´s du solveur utilise´. Les diffe´rentes phases conduisant a` une e´tude haute-
fide´lite´ ont e´te´ de´veloppe´es, allant de la re´cupe´ration de la ge´ome´trie jusqu’a` la re´solution
nume´rique. Appuye´s par des proce´dures de la litte´rature et de journaux oriente´s vers le calcul
nume´rique, les points importants de ve´rification de la me´thode garantissant son approbation
et la validite´ de ses re´sultats ont e´te´ de´veloppe´s. La me´thode a ensuite e´te´ applique´e sur
un avion de recherche : le Bombardier Research Aircraft. Accompagne´e de re´sultats expe´ri-
mentaux, la me´thode a pu eˆtre teste´e et mise a` l’e´preuve sur un avion posse´dant toutes ses
composantes et dans diffe´rentes conditions de vol.
Travaux re´alise´s
La me´thodologie de´veloppe´e sur le DLR-F6 a permis de de´gager les grandes e´tapes d’une
e´tude CFD haute-fide´lite´ : le traitement de la ge´ome´trie, le maillage, la constitution d’un cas
de re´solution pour le solveur et l’exploitation des re´sultats.
– Le traitement de la ge´ome´trie a souleve´ les points importants a` respecter pour rendre
celle-ci compatible avec le mailleur en nettoyant et comple´tant les diffe´rents e´le´ments
ge´ome´triques de celle-ci.
– Le maillage est certainement la phase la plus conse´quente de cette e´tude et ou` le champ
d’action est le plus large. Sur le DLR-F6, un maillage structure´ a e´te´ de´veloppe´ sur une
configuration fuselage/aile et a permis d’appre´hender les points de´licats d’un maillage
performant. Sur le BRA, ces points ont pu eˆtre repris et applique´ sur des ge´ome´tries
plus complexes et comprenant un empennage et une nacelle. Une e´tude de sensibilite´ au
maillage, graˆce a` l’extrapolation de Richardson, a aussi pu eˆtre re´alise´e dans les deux
cas pour s’assurer de la cohe´rence des re´sultats.
– La constitution du cas de re´solution sous le solveur a montre´ comment l’imple´mentation
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des parame`tres et le suivi de la convergence conditionnaient l’obtention d’une solution
physiquement cohe´rente. La ge´ne´ration de scripts d’automatisation de lancement et
d’exploitation s’est re´ve´le´e indispensable afin de pouvoir lancer de grandes se´ries de
calculs sans interaction de la part de l’utilisateur, notamment afin de reproduire la
majeure partie de la campagne d’essais sur le BRA. Une e´tude de sensibilite´ sur les
parame`tres d’entre´e ainsi que sur le mode`le de turbulence a e´te´ re´alise´e dans les deux
cas et a aussi montre´ que certains parame`tres pouvaient faire gagner jusqu’a` 10% de
pre´cision.
– L’exploitation des re´sultats est passe´e par le de´veloppement d’une me´trique d’erreur
permettant de rapidement rendre compte de la pre´cision de l’e´tude nume´rique par rap-
port a` l’expe´rimental. Des scripts de traitement des donne´es exporte´es par le solveur
ainsi que de conditionnement des donne´es ont aussi e´te´ imple´mente´s et facilitent gran-
dement le traitement de l’importante quantite´ de donne´es qu’une e´tude CFD peut pro-
duire. Au final, des graphiques des coefficients ae´rodynamiques, l’estimation des erreurs
dans chacun des cas et une banque de donne´es pour le DLR-F6 et les 5 configurations
du BRA ont e´te´ produits.
Meˆme si cette e´tude s’est contente´e d’e´tudier les 3 coefficients ae´rodynamiques principaux,
il aurait e´te´ possible d’approcher des aspects plus visuels de la CFD comme la structure de
l’e´coulement ou certains phe´nome`nes turbulents. Pourtant, ces 3 coefficients et leurs de´rive´es
sont cruciaux pour la de´termination du comportement d’un avion et la pre´sente e´tude montre
que la CFD est capable a` l’heure actuelle d’approcher avec une pre´cision infe´rieure a` 10%
dans la plupart des cas, les re´sultats obtenus en souﬄerie. La pre´sente e´tude ne cherche pas a`
re´volutionner le monde des e´tudes nume´riques, mais bien a` attester des progre`s re´alise´s dans ce
domaine. Au fur et a` mesure des avance´es de la CFD, les constructeurs ae´ronautiques comme
ceux dans d’autres domaines auront davantage le choix de faire confiance aux me´thodes
nume´riques afin de diminuer leurs couˆts de de´veloppement.
Limites de l’e´tude
La premie`re limite qui ressort de cette e´tude est sa porte´e. En effet, malgre´ sa pre´cision
et ses bons re´sultats, la pre´sente e´tude est limite´e au domaine statique et n’atteste que d’une
partie des variations des coefficients ae´rodynamiques. Afin de rendre plus fide`lement compte
du comportement de l’avion, il aurait e´te´ ne´cessaire de de´velopper une e´tude instationnaire ce
qui implique des maillages plus fins et surtout des re´solutions plus longues et plus couˆteuses
en ressources. Auxquels s’ajoutent encore les impre´cisions de la re´solution instationnaire ainsi
la difficulte´ d’acce`s aux coefficients dynamiques. La de´termination exacte des de´rive´es de sta-
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bilite´ dynamique s’ave`re encore extreˆmement plus complique´e que la me´thode de´veloppe´e ici
et malgre´ le temps que celle-ci a pu demander, ce genre d’e´tude reste comple´mentaire des
essais en souﬄerie ou les essais en vol.
La seconde limite qui est apparue au cours de cette e´tude est la sensibilite´ des re´sultats aux
parame`tres d’entre´e. En effet, il a e´te´ montre´ que les mode`les de turbulence peuvent beaucoup
influer sur la pre´cision finale ainsi que la re´solution de la turbulence en elle-meˆme. Le maillage
en tant que tel influe e´norme´ment sur la qualite´ des re´sultats et souvent le raffinement dans
le sillage de la ge´ome´trie n’est pas suffisant pour rendre compte efficacement de la traˆıne´e
ae´rodynamique. D’un maillage a` l’autre, les re´sultats peuvent varier de quelques pour cent,
mais lorsque la pre´cision demande´e est au point de traˆıne´e pre`s, il est difficile de prouver que
la solution obtenue serait la meˆme quel que soit le maillage utilise´.
Travaux futurs
Avant tout, il serait inte´ressant d’approfondir l’e´tude de sensibilite´ lors du de´veloppement
d’une telle me´thode. Par manque de temps et d’expe´rience dans ce domaine, la sensibilite´
n’a e´te´ atteste´e que sur quelques points particuliers, mais comme il a e´te´ montre´ au 5.4.6,
le mode`le k-ω SST avait pre´sente´ de bons re´sultats sur le moment de tangage du BRA. Il
serait pertinent de tester la ge´ome´trie dans d’autres conditions qui permettraient l’utilisation
d’un solveur compressible, ainsi que d’autres mode`les de turbulence. En effet, les mode`les
S-A et k-ω SST ont e´te´ privile´gie´s, mais d’autres mode`les pourraient fournir de meilleurs re´-
sultats. De plus, l’e´tude de sensibilite´ devrait eˆtre re´alise´e sur plusieurs configurations et non
seulement le fuselage/aile, ainsi qu’en lacets pour une configuration comple`te. Au final, avec
davantage de temps disponible, il serait bon d’optimiser le premier cas de calcul pour avoir
la pre´cision maximale de`s le de´but. Dans le cas pre´sent, ceci e´tait discutable e´tant donne´ la
marge d’erreur des re´sultats expe´rimentaux.
Il serait aussi inte´ressant de comparer les autres coefficients ae´rodynamiques de l’avion, no-
tamment les coefficients transversaux. Ensuite, utiliser des ge´ome´tries plus complexes per-
mettrait d’e´valuer le potentiel de la me´thode avec la pre´sence des diffe´rentes surfaces de
controˆles, pre´sentes lors des diffe´rentes manœuvres et pour lesquelles il serait utile d’e´valuer
leurs effets sur les coefficients ae´rodynamiques.
Enfin, le prochain stade pour une telle e´tude serait de la transposer au domaine de l’insta-
tionnaire afin de prendre en compte l’ensemble des phe´nome`nes et de´collements. L’acce`s aux
coefficients et a` leurs de´rive´es proche du de´crochage est tout aussi important que le reste
de la plage d’incidence teste´e et la connaissance du coefficient de portance maximum est
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ge´ne´ralement une e´tude importante pour les constructeurs. La re´solution instationnaire est
ne´anmoins plus couˆteuse et plus longue. Il serait difficile dans un meˆme temps de re´aliser
autant de cas diffe´rents. C’est pourquoi les techniques d’interpolation permettant de ge´ne´rer
l’ensemble des coefficients de stabilite´ a` partir de quelques points de mesures devraient eˆtre
aussi envisage´es pour les travaux futurs.
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ANNEXE A
EXTRAPOLATION DE RICHARDSON
L’extrapolation de Richardson utilise´e pour attester de la pre´cision des re´sultats est de´ve-
loppe´e dans Celik et al. [41]. Base´e sur plusieurs niveaux de raffinement de maillage, celle-ci
permet de rendre compte de l’erreur de discre´tisation et de la pre´cision des re´sultats de
chaque maillage par rapport aux re´sultats extrapole´s repre´sentant les valeurs obtenues avec
un maillage de taille infinie.
E´tape 1. On de´finit l’indice repre´sentatif de la taille de maillage h :
h =
[
1
N
N∑
i=1
(∆Vi)
]1/3
N e´tant le nombre de cellules du maillage et ∆Vi le volume de la i
me cellule.
E´tape 2. On choisit les niveaux de raffinement ne´cessaires afin de de´finir les facteur de
raffinement r32 = hcoarse/hmedium et r21 = hmedium/hfine.
Dans le cas pre´sent, la somme des volumes des cellules est une constante ce qui revient
a` :
r32 =
[
Nmedium
Ncoarse
]1/3
& r21 =
[
Nfine
Nmedium
]1/3
Le raffinement effectue´ pour passer de Medium a` Fine ou Medium a` Coarse est a` facteur
constant donc r est une constante.
E´tape 3. On calcule l’ordre apparent p de la me´thode par :
p =
1
ln(r21)
|ln |ε32/ε21|+ q(r)|
ou` εij = φi − φj, φi e´tant la solution du ime maillage. Si r est une constante q = 0.
E´tape 4. On calcule les valeurs extrapole´es par :
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φ21ext = (r
p
21 · φ1 − φ2)/(rp21 − 1)
De fac¸on similaire, on calcule φ32ext.
E´tape 5. On calcule alors les estimations d’erreurs suivantes et les indices de convergence :
– L’approximation de l’erreur relative :
e21a =
∣∣∣∣φ1 − φ2φ1
∣∣∣∣
– L’erreur relative extrapole´e :
e21ext =
∣∣∣∣φ21ext − φ2φ21ext
∣∣∣∣
– L’indice de convergence des maillages :
CGI32med =
1.25·e32a
rp32−1 & CGI
21
fine =
1.25·e21a
rp21−1
DLR F6
Les valeurs de l’extrapolation de Richardson pour la traˆıne´e sur le DLR-F6 avec 3 niveaux
de maillages sont re´unis a` la figure A.1.
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Figure A.1 Extrapolation de Richardson sur le DLR-F6.
BRA
Re´sultats omis pour cause de confidentialite´.
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ANNEXE B
DIRECTIVES DE MAILLAGE DU DPWII
Les directives de maillage suivantes ont e´te´ publie´es lors de la pre´paration du DPWII sur
le site : http ://aaac.larc.nasa.gov/tsab/cfdlarc/aiaa-dpw/Workshop2/gridding.guidelines.
Gridding Guidelines : (Initial Numbers)
* Build 3 grid systems for each configuration (WB & WBNP).
. Want to size the intermediate mesh to be sufficient for industry drag prediction.
. Total grid size to grow 3X between levels.
- For the structured meshes, this growth is 1.5X in each direction.
. WB : Coarse 1.3M nodes, Intermediate 4.0M nodes, Fine 12.0M nodes.
. WBNP : Coarse 2.0M nodes, Intermediate 6.0M nodes, Fine 18.0M nodes.
* Farfield located at 100 CREFs for all grid levels.
* Growth rate of cell sizes should be < 1.25.
* For the Intermediate Baseline Grids :
. Chordwise spacing at wing and nacelle LE and TE to be 0.1% local chord.
. Wing TE base defined with 8 cells.
. Wing Spanwise spacing at root 1.0% semispan.
. Wing spanwise spacing at tip 0.1% semispan.
. Spacing normal to all viscous walls Y+ = 1.0.
. Cell size near fuselage nose and after-body 2.0% CREF.
* For the Coarse and Fine Baseline Grids, the above values should be scaled ac-
cordingly.
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ANNEXE C
CODE D’AUTOMATISATION DES CALCULS
Cette section contient les diffe´rents programmes Matlab permettant la gestion des calculs,
l’extraction et le traitement des donne´es.
Automatisation du lancement
Script de cre´ation du script Fluent chargeant le cas de re´fe´rence et effectuant les rota-
tions/re´solution successives avec suivi des coefficients ae´rodynamiques.
1
2 clear all
3 close all
4 clc
5
6 % Parameters
7 % −−−−−−−−−−
8
9 % Balayage d'angle entre 2 bornes
10 min_angle = −15;
11 max_angle = 15;
12 % nombre de prises
13 pas = 2;
14 Angle = [min_angle : pas : max_angle];
15 Mach = 0.128;
16
17 fileName = 'script_alphasweep.sh';
18 % fileName = 'script_betasweep.sh';
19 caseIniFileName = 'WBNT−coarse_alpha0.cas';
20 CaseWriteName = 'WBNT_FULL_Coarse';
21 Type_Variation = 'Alpha';
22 % Type_Variation = 'Beta';
23
24 % Zones = 'body';
25 % Zones = 'body wing';
26 % Zones = 'body wing tail';
27 % Zones = 'body wing engine';
107
28 % Zones = 'body wing engine tail';
29 % Zones = 'body wing_left wing_right';
30 % Zones = 'body wing_left wing_right engine_left engine_right';
31 % Zones = 'body wing_left wing_right tail';
32 Zones = 'body wing_left wing_right engine_left engine_right tail';
33 % Coordonnees du centre de moment
34 xm = 1.8056*8;
35 ym = 0;
36 zm = 0.2073*8;
37
38 %% Writing
39 % −−−−−−−
40 fid = fopen(fileName, 'wt','b');
41 fprintf(fid,['file read−case "', caseIniFileName, '"\n']);
42
43 % Conditions d'entree
44 fprintf(fid,'solve initialize compute−defaults pressure−far−field ...
farfield\n');
45
46 % Check Convergence
47 fprintf(fid,'solve monitors residual check−convergence no no no no no ...
no\n');
48 fprintf(fid,'solve monitors residual plot no\n');
49
50 % Reference Area
51 switch Type_Variation
52 case 'Alpha'
53 fprintf(fid,'report reference−values area 23.2256\n');
54 case 'Beta'
55 fprintf(fid,'report reference−values area 46.4512\n');
56 end
57
58 % Incidence et lacet Initial
59 alpha_ini = 0;
60 beta_ini = 0;
61
62 if ( alpha_ini 6= 0 )
63 fprintf(fid,['mesh rotate ', num2str(alpha_ini),' 0 0 0 0 1 0\n']);
64
65 % Coordonnees du centre de moment
66 xm_ini = cosd(alpha_ini)*xm + sind(alpha_ini)*zm;
67 ym_ini = ym;
68 zm_ini = −sind(alpha_ini)*xm + cosd(alpha_ini)*zm;
69
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70 elseif ( beta_ini 6= 0 )
71 fprintf(fid,['mesh rotate ', num2str(beta_ini),' 0 0 0 0 0 1\n']);
72
73 % Coordonnees du centre de moment
74 xm_ini = cosd(beta_ini)*xm − sind(beta_ini)*ym;
75 ym_ini = sind(beta_ini)*xm + cosd(beta_ini)*ym;
76 zm_ini = zm;
77 else
78 xm_ini = xm;
79 ym_ini = ym;
80 zm_ini = zm;
81 end
82
83 for i=1:numel(Angle)
84
85 %Rotation du mesh
86 switch Type_Variation
87 case 'Alpha'
88 % Alpha sweep
89 axe = '0 1 0';
90
91 % Coordonnees apres rotation
92 xm_rot = cosd(Angle(i))*xm_ini + sind(Angle(i))*zm_ini;
93 ym_rot = ym_ini;
94 zm_rot = −sind(Angle(i))*xm_ini + cosd(Angle(i))*zm_ini;
95
96 case 'Beta'
97 % Beta sweep
98 axe = '0 0 1';
99
100 % Coordonnees apres rotation
101 xm_rot = cosd(Angle(i))*xm_ini − sind(Angle(i))*ym_ini;
102 ym_rot = sind(Angle(i))*xm_ini + cosd(Angle(i))*ym_ini;
103 zm_rot = zm_ini;
104 end
105
106 % Rotation
107 fprintf(fid,['mesh rotate ', num2str(Angle(i)),' 0 0 0 ',axe,'\n']);
108
109 % Monitors de force
110 fprintf(fid,['solve monitors force drag−coefficient yes ',Zones,' ...
() yes yes "cd_history_',num2str(Angle(i)),'" no no 1 0 0\n']);
111 fprintf(fid,['solve monitors force lift−coefficient yes ',Zones,' ...
() yes yes "cl_history_',num2str(Angle(i)),'" no no 0 0 1\n']);
109
112 fprintf(fid,['solve monitors force moment−coefficient yes ',Zones,' ...
() yes yes "cm_history_',num2str(Angle(i)),'" no no ...
',num2str(xm_rot),' ',num2str(ym_rot),' ',num2str(zm_rot),' 0 1 ...
0\n']);
113
114 % Output
115 fprintf(fid,['(rp−var−define ''outputfilename " M', num2str(0.75), ...
'_Alpha', num2str(Angle(i)), '.out" ''string #f)\n']);
116 %−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−
117 %Initiliaze & Discard Data
118 if i==1
119 fprintf(fid,'solve initialize initialize−flow\n');
120 else
121 fprintf(fid,'solve initialize initialize−flow yes\n');
122 end
123
124
125 fprintf(fid,'solve initialize fmg−initialization yes\n');
126 % Iterate
127 fprintf(fid,'solve iterate 1000\n');
128 % Report
129 fprintf(fid,['file write−case−data "',CaseWriteName,'_', ...
Type_Variation ,'_', num2str(Angle(i)), '.cas"\n']);
130 %Rotation du mesh pour retour a 0
131 retour_angle = (−1)*Angle(i);
132 fprintf(fid,['mesh rotate ', num2str(retour_angle),' 0 0 0 ...
',axe,'\n']);
133
134 end
135
136 fprintf(fid, 'exit yes\n');
137 fclose(fid);
Re´cupe´ration des coefficients ae´rodynamiques
Script se basant sur les 3 fichiers d’historique cl history, cd history, cm history expor-
te´s par Fluent contenant l’e´volution des coefficients ae´rodynamiques a` chaque ite´ration. La
dernie`re ligne contient la valeur converge´e.
1 clear all
2 clc
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3 addpath(pwd)
4
5 %Prefixe des noms de fichiers
6 prefix = 'WB_alpha_';
7
8 % Cherche le repertoire contenant les fichiers historique
9 folder_name = uigetdir(pwd) ;
10 cd (folder_name);
11
12 %% Lecture des differents historiques Cl,Cd,Cm
13 histories = {'cl','cd','cm'};
14
15 Stability_control = NaN;
16
17 for CoeffCase=1:length(histories)
18
19 fprintf(1,['Coefficients ',cell2mat(histories(CoeffCase)),'\n']);
20
21 % Lectures des fichiers commencant par Cl,Cd,Cm
22 coeff_test = ...
strcat(prefix,cell2mat(histories(CoeffCase)),'_history*');
23 coeffFiles = dir(coeff_test);
24
25 % Test pour savoir si le programme a trouve des coefficients a ...
tracer
26 if isempty(coeffFiles)
27 disp('Aucune donnee trouvee')
28 return
29 else
30 % Nombre de log trouves
31 numfiles = length(coeffFiles);
32
33 % Lecture des fichiers
34 [Coeff_num, Alpha] = ImportFile(coeffFiles,numfiles,prefix);
35
36 % Recherche de la derniere valeur non nulle
37 for k=1:numfiles
38
39 IndiceNotNull = length(Coeff_num(:,k*2));
40
41 % Recherche du dernier non nul
42 while (Coeff_num(IndiceNotNull,k*2) == 0)
43 IndiceNotNull = IndiceNotNull −1;
44 end
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45
46 % Stockage
47 Alpha(2,k) = Coeff_num(IndiceNotNull,k*2);
48 end
49
50 % Rearrangement
51 angle = Alpha(1,:);
52 Valeur = Alpha(2,:);
53
54 [dum I] = sort(angle);
55
56 % Creation de la matrice a la bonne taille
57 if (isnan(Stability_control))
58 Stability_control = ...
zeros(length(histories)+1,length(Valeur(I)));
59 end
60
61 % Stockage dans differentes lignes
62 switch cell2mat(histories(CoeffCase))
63 case 'cl'
64 Stability_control(2,:) = Valeur(I);
65 case 'cd'
66 Stability_control(3,:) = Valeur(I);
67 case 'cm'
68 Stability_control(4,:) = Valeur(I);
69 end
70 end
71 end
72
73 Stability_control(1,:) = angle(I);
74 Stability_control = transpose(Stability_control);
Calcul des de´rive´es de stabilite´ et me´trique d’erreur
Script permettant d’interpoler les valeurs nume´riques et expe´rimentales aux meˆmes angles
afin de calculer d’une part les de´rive´es de stabilite´ ainsi que d’appliquer la me´trique d’erreur
sur les coefficients et les de´rive´es.
1 Cas = 'Alpha';
2 %Cas = 'Beta';
3
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4 %% Plage d'angles complete
5 switch Cas
6 case 'Alpha'
7 range = −15:0.5:15;
8 case 'Beta'
9 range = −8:0.5:8;
10 end
11
12 %% Interpolation numerique
13 CFD_interpol = zeros(length(range),4);
14 CFD_interpol(:,1) = range;
15
16 %Methode
17 method = 'spline';
18 for i=2:4
19 %Cl,Cd,Cm
20 CFD_interpol(:,i) = interp1(CFD(:,1),CFD(:,i),range,method);
21 end
22
23 %% Interpolation experimentale
24 XP_interpol = zeros(length(range),4);
25 XP_interpol(:,1) = range;
26
27 %Methode
28 method = 'spline';
29 for i=2:4
30 %Cl,Cd,Cm
31 XP_interpol(:,i) = interp1(XP(:,1),XP(:,i),range,method);
32 end
33
34 %% Metrique d'erreur
35 L = max(range)−min(range);
36 % Erreur non normalisee
37 for i=1:3
38 %Norm 2
39 Trapeze_Error(1,(i*2)−1) = 1/L * sqrt( trapz(range, ...
(abs(CFD_interpol(:,i+1)−XP_interpol(:,i+1)).^2) ));
40 end
41 % Valeur moyenne
42 for i=1:3
43 % Norm 2
44 Mean_xp(1,i) = 1/L * sqrt( trapz(range, XP_interpol(:,i+1).^2 ) );
45 end
46 % Erreur normalisee
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47 for i=1:3
48 % Norm 2
49 Trapeze_Error(1,(i*2)) = Trapeze_Error(1,(i*2)−1)/Mean_xp(1,i);
50 end
51 %% Derivees de stabilite
52 for i=1:4
53 stability_CFD(:,i) = diff(CFD_interpol(:,i));
54 stability_XP(:,i) = diff(XP_interpol(:,i));
55 end
56
57 range_stability = stability_CFD(:,1)./2 + ...
transpose(range(1:length(range)−1));
58 stability_CFD(:,1) = range_stability;
59 stability_XP(:,1) = range_stability;
60
61 %% Metrique d'erreur des derivees de stabilite
62 L = max(range_stability)−min(range_stability);
63 % Erreur non normalisee
64 for i=1:3
65 %Norm 2
66 Trapeze_Error(2,(i*2)−1) = 1/L * sqrt( trapz(range_stability, ...
(abs(stability_CFD(:,i+1)−stability_XP(:,i+1)).^2) ));
67 end
68 % Valeur moyenne
69 for i=1:3
70 % Norm 2
71 Mean_xp(2,i) = 1/L * sqrt( trapz(range_stability, ...
stability_XP(:,i+1).^2 ) );
72 end
73 % Erreur normalisee
74 for i=1:3
75 % Norm 2
76 Trapeze_Error(2,(i*2)) = Trapeze_Error(2,(i*2)−1)/Mean_xp(2,i);
77 end
78 %% Manipulation
79 for i=4:−1:2
80 stability_CFD(:,i+1) = stability_CFD(:,i);
81 stability_XP(:,i+1) = stability_XP(:,i);
82 end
83
84 switch Cas
85 case 'Alpha'
86 stability_CFD(:,2) = 0;
87 stability_XP(:,2) = 0;
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88 case 'Beta'
89 stability_CFD(:,2) = stability_CFD(:,1);
90 stability_XP(:,2) = stability_XP(:,1);
91 stability_CFD(:,1) = 0;
92 stability_XP(:,1) = 0;
93 end
